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IMPACTO POTENCIAL DESTA PESQUISA

O impacto potencial desta pesquisa envolve contribuigdes cientificas, técnicas e
econdmicas para os estudos continuos em aeroelasticidade computacional. Do ponto
de vista cientifico e de internacionalizagao, ao investigar as capacidades e limitagdes
do software de codigo aberto SU2 na predigdo de flutter, o trabalho busca oferecer
subsidios aos esforgos colaborativos promovidos pelo Aeroelastic Prediction
Workshop (AePW-4). Tecnicamente, a exploragao de uma abordagem bidimensional
simplificada propde uma referéncia numérica de menor custo computacional que pode
auxiliar no ajuste do solver e na orientagdo de boas praticas para analises
tridimensionais futuras. Por fim, no contexto econémico e ambiental, o estudo focado
na predicdo de fendmenos aeroelasticos soma-se ao esforgo global de aprimorar
ferramentas preditivas. A longo prazo, modelos mais precisos auxiliam no
desenvolvimento de projetos aeronauticos seguros, mais leves, eficientes e com

menor consumo de combustivel, expandindo ainda mais o horizonte.

POTENTIAL IMPACT OF THIS RESEARCH

The potential impact of this research encompasses scientific, technical, and
economic contributions to ongoing studies in computational aeroelasticity. From a
scientific and internationalization perspective, by investigating the capabilities and
limitations of the open-source software SU2 in flutter prediction, this work seeks to
provide support to the collaborative efforts promoted by the Aeroelastic Prediction
Workshop (AePW-4). Technically, the exploration of a simplified two-dimensional
approach proposes a numerical baseline with a lower computational cost, which can
assist in fine-tuning the solver and guiding best practices for future three-dimensional
analyses. Finally, in the economic and environmental context, this study, focused on
the prediction of aeroelastic phenomena, adds to the global effort to improve predictive
tools. In the long term, more accurate models aid in the development of aeronautical
designs that are safer, lighter, more efficient, and consume less fuel, further expanding

the horizon.
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RESUMO

Fenbmenos aeroelasticos como o flutter sao criticos no projeto de aeronaves
modernas, especialmente em regime transbnico, onde pode ocorrer uma redugao
abrupta na velocidade de flutter. O objetivo principal deste trabalho €& realizar
simulagdes aeroelasticas computacionais para determinar a fronteira de flutter da asa
Benchmark Supercritical Wing (BSCW), utilizando como referéncia dados
experimentais da literatura. Para tal, emprega-se uma abordagem bidimensional
simplificada, utilizando o perfil aerodinamico NASA SC(2)-0414, como proposto na
quarta edigdo do Aeroelastic Prediction Workshop — AePW-4. As simulagdes de
Interacao Fluido-Estrutura (FSI) no dominio do tempo s&o conduzidas com o software
de cddigo aberto SU2, aplicando os modelos de escoamento inviscido das equagdes
de Euler e modelos RANS — Reynolds Averaged Navier-Stokes. A interagéo entre os
dominios & estabelecida por uma estratégia de acoplamento forte com o solver
estrutural nativo do SU2. A metodologia FSI utilizada baseia-se na implementacgéo de
Fonzi et al. (2022). Os resultados numéricos, como as pressdes dindmicas de flutter
para diferentes numeros de Mach, sdo comparados com os dados experimentais de
Dansberry et al. (1993). O trabalho busca contribuir com os estudos de caso do AePW-
4, avaliando a influéncia de pardmetros de simulagdo e a viabilidade da abordagem
simplificada como uma ferramenta preditiva eficiente para analises aeroelasticas da
asa BSCW.

Palavras-chave: aeroelasticidade; flutter; interagao fluido-estrutura; CFD; SUZ2.



ABSTRACT

Aeroelastic phenomena such as flutter are critical in modern aircraft design, especially
in the transonic regime, where high-fidelity analyses incur high computational costs.
The main objective of this work is to perform computational aeroelastic simulations to
determine the flutter boundary of the Benchmark Supercritical Wing (BSCW), using
experimental data from the literature as a reference. To this end, a simplified two-
dimensional approach is initially employed, using the NASA SC(2)-0414 airfoil, as
proposed in the fourth edition of the Aeroelastic Prediction Workshop - AePW-4. Time-
domain Fluid-Structure Interaction (FSI) simulations are conducted using the open-
source software SU2, employing inviscid flow models based on the Euler equations as
well as RANS - Reynolds-Averaged Navier-Stokes, models. The interaction between
the domains is established through a tight-coupling strategy with the native structural
solver of SU2. The FSI methodology employed is based on the implementation by
Fonzi et al. (2022). Numerical results, such as flutter dynamic pressures for different
Mach numbers, are compared with the experimental data from Dansberry et al. (1993).
This work seeks to contribute to the AePW-4 case studies by assessing the influence
of simulation parameters and the viability of the simplified approach as an efficient
predictive tool for aeroelastic analyses of the BSCW wing.

Keywords: aeroelasticity; flutter; fluid-structure interaction; CFD; SU2.
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1 INTRODUGAO

O ramo da aeronautica conhecido como aeroelasticidade (Collar, 1946) foi
identificado em estudos de perda e reversao do controle de ailerons em monoplanos
quando correlacionados a investigacdes de flutter de Roxbee & Pugsley (1932). O
flutter € amplamente reconhecido como o mais significativo dos fenémenos
aeroelasticos (Collar, 1978) e pode ser definido como uma instabilidade dinédmica
influenciada pela elasticidade, inércia e carga aerodindmica do modelo. Dessa
definicdo é evidente que qualquer investigacdo de flutter requer conhecimento
adequado das propriedades estruturais e aerodindmicas do sistema.

No contexto da industria aeronautica de competitividade e constante
enfrentamento a margens de lucro cada vez mais infimas, a busca por aeronaves mais
eficientes se torna intensa, com desenvolvimentos na tecnologia de turbinas (LEE et
al. 2001) mas, também, obtendo eficiéncia do combustivel através de aprimoramento
no projeto estrutural (Bezos-O’connor et al., 2011). No projeto aerodinamico, os
projetos conceituais das novas geragdes de aeronaves buscam por asas com
alongamentos — ou aspect ratios, cada vez maiores, a fim de obter eficiéncia reduzindo
o arrasto induzido (Torenbeek, 2013), com a sequela de asas com menor rigidez, mais
sucintas a efeitos aeroelasticos. De forma analoga, existe a tendéncia de aeronaves
mais rapidas, que operam no regime transOnico, onde n&o-linearidades
aerodinamicas, como ondas de choque, podem afetar significativamente o
comportamento aeroelastico de estruturas aeronauticas, promovendo uma redugao
drastica nas velocidades de ocorréncia do fenébmeno de flutter.

Flutter consiste em uma oscilagao auto-excitada ou autossustentada na qual a
estrutura absorve energia do escoamento do ar, muitas vezes levando a graves falhas
estruturais. O fenbmeno ocorre quando forgas aerodindmicas associadas ao
movimento de dois modos vibratérios — usualmente a translacao vertical (plunge) e
movimento de rotagdo (pitch), causam um acoplamento desfavoravel entre eles
(Wright & Cooper, 2015). Em alguns casos, mais de dois modos podem interagir e
provocar flutter. Quando a velocidade atinge um valor critico, chamado de velocidade
de flutter, as oscilagdes que surgem apos uma pequena perturbacgao inicial deixam de
ser amortecidas (Hodges & Pierce, 2011). Abaixo dessa velocidade, o sistema
estabiliza-se naturalmente, mas, acima dela, um dos modos entra em uma condigao

de amortecimento negativo, resultando em oscilagdes instaveis e intensas.
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Nesse cenario de complexidade fisica, o desenvolvimento de ferramentas
computacionais avanga em paralelo com a experimentacio, visto que a validacao
numérica depende intrinsecamente de dados empiricos confiaveis. Contudo, a
disponibilidade de casos de validagdo padrdao (benchmarking) com dados
experimentais publicos e detalhados é historicamente escassa na literatura aberta.
Uma notavel excegao e referéncia fundamental € a asa AGARD 445.6, testada no
Transonic Dynamics Tunnel (TDT) da NASA (Yates, 1988), que se consolidou como
um modelo padrao para verificagdo de codigos aeroelasticos. Estudos fundamentais,
como o de Lee-Rausch e Batina (1993), utilizaram esta configuragao para demonstrar
a aplicacao de métodos baseados nas equacdes de Navier-Stokes no calculo de
flutter, evidenciando a capacidade dessas ferramentas em capturar fenbmenos nao-
lineares criticos, como o transonic dip, e estabelecendo um parédmetro para a
validacao de solvers modernos.

Além das validagbes experimentais, o desenvolvimento tedrico também foi
fundamental para o entendimento da instabilidade nessa faixa de velocidade. Os
trabalhos de Isogai (1979; 1981) investigaram o fendmeno do tfransonic dip em perfis
bidimensionais, especificamente utilizando o perfil supercritico NACA 64A010. O autor
demonstrou que a queda na velocidade de flutter € governada, principalmente, pelo
atraso de fase das cargas aerodinamicas causado pelo movimento das ondas de
choque sobre o perfil. O chamado "Caso Isogai" tornou-se um caso padrdo para
validacdo numérica, evidenciando que, embora a viscosidade seja relevante, o
mecanismo gatilho da instabilidade reside na dindmica nao-linear da onda de choque,
o que reforga a necessidade de ferramentas computacionais capazes de representar
essa fisica.

Um exemplo das variagdes na velocidade de flutter em fungdo do numero de
Mach M, para diferentes angulos de ataque a é mostrado na Figura 1, obtida por
simulagdes para o aerofdlio NACA 64 A-010. Essa queda brusca na velocidade de

flutter é referenciada na literatura por transonic dip ou flutter bucket.
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Figura 1 — Variagao nas velocidades de flutter para o aerofélio NACA 64 A-010

., ©

Fonte: Edwards et al. (1983).

Simulagdes no regime transbénico de escoamento requerem solugdes de
escoamento de alta fidelidade para prever flutter de forma precisa, o que exige alto
custo computacional. Para tal, ferramentas de CFD — Computational Fluid Dynamics,
sao utilizadas para obter as solugdes aerodinamicas e acopladas com modelos de
dinamica-estrutural para fornecer a resposta vibratoria da estrutura ao longo do tempo,
em um processo conhecido como FSI — Fluid Structure Interaction. Obter tais solugcdes
€ um processo caro e demorado, e, portanto, restritivo para avaliagdo de projetos na
fase conceitual, mas pode ser muito importante para avaliar condi¢gdes extremas do
envelope de voo de uma aeronave.

Com objetivo de investigar a eficacia das ferramentas atuais na predicéo de
fendbmenos aeroelasticos, o Aeroelastic Prediction Workshop — AePW, foi criado como
um férum aberto e imparcial, patrocinado pela American Institute of Aeronautics and
Astronautics — AIAA, a fim de avaliar as tecnologias e metodologias modernas na
modelagem computacional aeroelastica (AIAA, 2025). O workshop também visa
identificar as areas de pesquisa computacionais e experimentais que requerem maior
desenvolvimento. Até o momento foram realizadas quatro edigbes: AePW-1 (2012),
AePW-2 (2016), AePW-3 (2023) e AePW-4 (2026).

As discussdes resultantes desses workshops revelaram uma curva de
aprendizado significativa na comunidade de aeroelasticidade computacional. A
primeira edigdo (AePW-1) buscou avaliar configuragdes distintas, incluindo a asa de
geometria complexa HiReNASD (High Reynolds Number Aero-Structural Dynamics) e

a asa BSCW (Benchmark Supercritical Wing) em regime de oscilagdes forgadas. No
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entanto, a grande dispersdo observada nos resultados comparativos da HiReNASD
evidenciou que a tentativa de validar codigos em casos com modos de vibragéo
complexos e deformagdes 3D acentuadas dificultava o isolamento das fontes de erro
numeérico (Heeg et al., 2015).

Em resposta a essa falta de coesao, as edicbes subsequentes adotaram uma
filosofia de redugao da complexidade para permitir o isolamento de fendmenos fisicos
fundamentais (Heeg, Wieseman e Chwalowski, 2016). O AePW-2 concentrou seus
esforcos exclusivamente na asa BSCW, buscando prever a fronteira de flutter em
condicdes transbnicas. As comparacdes mostraram que, enquanto as solugdes para
escoamento colado apresentavam boa concordancia, as predicdbes em condigcbdes de
escoamento separado (ondas de choque fortes) variavam substancialmente entre os
participantes. Isso indicou que, mesmo em uma geometria simplificada, a captura
precisa da interacdo onda de choque-camada limite permanecia um desafio critico
para os solvers de alta fidelidade.

Essa tendéncia investigativa continuou no AePW-3, que manteve o foco na
BSCW no grupo de trabalho especifico para altos angulos de ataque (High Angle
Working Group), visando entender as discrepancias observadas na edigao anterior
(Chwalowski et al., 2024). A conclusao consolidada ao longo dessas edigdes € que a
simples aplicagdo de métodos RANS - Reynolds-Averaged Navier Stokes, néao
garante precisao para instabilidades guiadas por viscosidade (como o stall flutter),
exigindo um rigor extremo em estudos de convergéncia temporal e espacial, além de
uma escolha criteriosa dos casos de teste para evitar que a complexidade da
geometria mascare a fisica do escoamento.

A Figura 2 apresenta uma compilagdo das fronteiras de flutter obtidas
experimentalmente e pelos participantes dos workshops nas trés primeiras edi¢des.
Heeg, Wieseman e Chwalowski (2016) mencionam a predi¢ao de flutter para Mach
0.74 e 0° de AoA como um caso relativamente bem-sucedido. Neste caso, as
condicbes de escoamento sao relativamente simples, o que permite que método
lineares também tenham bons resultados. Do grafico, € possivel notar a grande
dispersao nos resultados para os numeros de Mach 0.80 e 0.85. Métodos de predi¢ao

lineares também n&o sao capazes de incorporar a influéncia do angulo de ataque.
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Figura 2 — Pressbes dinamicas de flutter em fungao do numero de Mach para a asa
BSCW - compilacao de resultados dos Workshops e resultado experimental.
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Fonte: Chwalowski e Stanford (2025) — modificado.

De acordo com Spode et al. (2017), as analises propostas no workshop AePW-
2 enfrentaram desafios significativos, notadamente a dificuldade em alcangar
convergéncia temporal, espacial, do modelo de turbuléncia e, crucialmente, do
acoplamento fluido-estrutura. Os autores atribuem essa dificuldade ao elevado custo
computacional, impulsionado por malhas que chegavam a 26 milhdes de nds. Esse
custo tornava os testes proibitivos, especialmente para os casos transientes de
resposta aeroelastica, que podiam demandar mais de uma semana de simulagio para
uma unica condi¢do. Considerando que a identificacao do flutter exige a repeticao
dessas analises sob diversas pressoes dindmicas, o tempo computacional acumulado
para se chegar a uma conclusao torna-se um limitante critico.

As equacdes RANS foram utilizadas pela maioria dos participantes, mas alguns
resultados foram obtidos com modelos mais simples, como as equagdes de Euler para
escoamento inviscido, ou modelos mais complexos como Delayed Detached Eddy
Simulation — DDES. Um estudo comparativo entre analises de flutter utilizando-se
modelos RANS e Euler foi apresentado por Heeg & Chwalowski (2019), mas algumas
condi¢cbes de escoamento ainda precisam ser mais investigadas.

A Tabela 1 apresenta um comparativo entre os tempos computacionais para
analises FS| da asa BSCW utilizando as equacgdes Euler e RANS com diferentes
malhas. Observa-se que o tempo computacional para o modelo RANS com a malha
mais simples ja & bastante elevado, mesmo utilizando-se um cluster com 192

processadores.
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Tabela 1 — Tempo computacional para analises FSI.

Solver Malha’ Tempo decorrido CPUs
Nr. de nos [horas]
Euler linearizado ~0.5 milhdes 0.2 168
Euler ~0.5 milhdes 2.3 168
RANS (grosso) ~3.0 milhdes 56.0 192
RANS (média) ~9.0 milhdes 130.0 382

Fonte: Begnini et al. (2016) — modificado.

Do ponto de vista da dinamica dos fluidos, Spode et al. (2017) propuseram a
simplificagdo da asa Benchmark Supercritical Wing (BSCW), utilizada em todas as
edicdes do AePW, para a sua sec¢ao de asa, o perfil aerodinamico supercritico NASA
SC(2)-0414. O modelo aerodinamico bidimensional foi construido diretamente a partir
das malhas tridimensionais fornecidas no workshop, extraida da secgéo transversal
contida no plano de simetria. A simplificacao implica em uma reducao consideravel do

tamanho da malha, como apresentado na Tabela 2.

Tabela 2 — Numero de nés das malhas 3D vs. 2D.

Nivel da Malha | Versdo 3D \ Versdo 2D
Grossa 3 milhoes 9,000
Média 9 milhdes 17,300

Fina 26 milhdes 33,000

Fonte: Spode et al. (2017)

Seguindo a tendéncia de diminuir a complexidade entre as edi¢des dos
workshops, atualmente, no AePW-4, foram estudados casos com Mach 0.80 e faixa
de AoA de 0 a 6° em simulacgao tridimensional e bidimensional, além do caso para
simulagao tridimensional de Mach 0.74, 0.76 e 0.78 com AoA de 3°. Para apoiar os
estudos de caso, novos ensaios experimentais estdo em andamento no ano de 2026,
a fim de obter dados na fronteira de flutter para um grande intervalo de numero de
Mach, pressao dindmica e angulo de ataque, utilizando novos sensores para garantir
a captura fiel de dados e explorando toda a capacidade operacional do tunel de vento.
Os dados experimentais que todas as edicobes do AePW se baseiam sao

apresentados no Capitulo 2.
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Diferentes ferramentas de CFD com capacidade de realizar simula¢des de FSI
sdo empregadas pelos participantes do workshop. Dentre os softwares disponiveis, o
SU2 foi escolhido para essa pesquisa. O SU2 é um software livre criado pela SU2
Foundation, desenvolvido e mantido pela Universidade de Stanford, EUA (SU2
FOUNDATION, 2026).

A capacidade para resolver problemas FSI no SU2 foi inserida através de duas
implementagdes distintas, realizadas por Sanchez et al. (2016) e Fonzi et al. (2022),
que diferem no modelo dindmico-estrutural utilizado. A implementagao de Fonzi et al.
(2022) foi utilizada com sucesso por Carnielo (2023), que realizou simulagbes de
flutter para o aerofdlio NACA 0012 em baixos numeros de Mach, e sera escolhida para
esta pesquisa, sendo descrita com mais detalhes no Capitulo 3.

Como alternativa para mitigar o elevado custo computacional associado as
simulacdes, este trabalho adota uma abordagem bidimensional, fundamentada na
proposta original de caso de verificagao de Spode et al. (2017) e atualmente adotada
nos estudos de caso do AePW-4. A justificativa para essa simplificagdo reside na
viabilidade de se realizar analises com menor demanda de recursos, permitindo o
isolamento de variaveis, o ajuste fino do solver e a consolidagao de boas praticas
numéricas para o perfil aerodindmico da asa BSCW, o NASA SC(2)-0414.
Evidentemente, a transicdo do dominio tridimensional para o bidimensional impde
limitagdes fisicas ao desconsiderar fenébmenos intrinsecamente tridimensionais, tais
como os efeitos de escoamento na diregdo da envergadura da asa, os vortices de
ponta de asa, a variacado local da forca das ondas de choque e o descolamento
tridimensional da camada limite. Além disso, reconhece-se a limitacdo das
abordagens RANS na resolugao de escoamentos severamente descolados, uma vez
que as hipoteses de modelagem de turbuléncia tendem a suavizar tais instabilidades.

Apesar dessas restricdes, espera-se que os resultados bidimensionais capturem
com fidelidade o comportamento qualitativo do escoamento transénico — em especial
a dinamica de oscilagdo do choque, e as tendéncias da fronteira de flutter,
estabelecendo uma linha de base numérica para futuras extensdes tridimensionais e

outros parametros.
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1.1 OBJETIVOS

O presente trabalho tem como objetivo principal avaliar a capacidade preditiva
e as limitagdes do framework de Interagédo Fluido-Estrutura (FSI) do SU2 — baseado
no acoplamento forte entre as formulacdes nao-estacionarias de Euler e RANS e seu
solver estrutural modal nativo — na determinacao dos limites de flutter e instabilidades
aeroelasticas da asa BSCW em condi¢cdes pré e pds-stall. Empregando como
referéncia os ensaios experimentais de Dansberry et al. (1993) e as diretrizes do
AePW, este estudo busca fornecer subsidios para a caracterizagao do estado da arte
de métodos computacionais abertos frente a escoamentos transdnicos com

descolamento e fortes gradientes de presséo.

1.1.1 Objetivos Especificos

e Explorar o uso do software de CFD SU2 para analises aeroelasticas

bidimensionais;

e Utilizar a implementagao de Fonzi et al. (2022) para os casos propostos nesse

estudo;

e Contribuir com resultados para o caso bidimensional do AePW-4;

e Avaliar influéncia de diferentes parametros e formulagdo de melhores praticas

baseada nos resultados obtidos.
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2 ESTUDO DE CASO DO BSCW
2.1 ENSAIO EXPERIMENTAL

A validacdo de codigos de Dinédmica dos Fluidos Computacional (CFD) para
analises aeroelasticas ainda € um desafio, principalmente para o flutter na regiao
transénica. A principal dificuldade é o grande custo computacional e a escassez de
dados experimentais detalhados, que sao cruciais para validar e guiar o
desenvolvimento desses novos métodos de analise. Para resolver essa lacuna, o
Benchmark Models Program — BMP, da NASA Langley Research Center focou na
geracgao de dados experimentais de alta qualidade (Dansberry et al., 1993). O objetivo
do programa era registrar simultaneamente as pressdes na superficie e a resposta
estrutural do modelo no exato momento do flutter, sendo o teste da asa supercritica
(BSCW) um dos modelos utilizados nessa iniciativa.

A BSCW foi ensaiada no Transonic Dynamics Tunnel (TDT) do NASA Langley
Research Center em duas configuragdes distintas. A primeira configuragao foi para a
realizacdo de ensaios aeroelasticos e determinacdo da velocidade de flutter para
diferentes combinagdes de numero de Mach e angulo de ataque. Nesta configuracéo,
a asa foi fixada a um dispositivo flexivel conhecido como Pitch and Plunge Apparatus
— PAPA, que permite apenas movimentos de rotagao (pitch) e deslocamento vertical
(plunge), sendo o fenébmeno flutter decorrente do acoplamento destes dois graus de
liberdade (Dansberry et al., 1993). A segunda configuragéo foi para a realizagao de
ensaios aerodindmicos ndo estacionarios. A asa foi fixada a um dispositivo que
fornecia oscilagdes forgadas de rotacdo em pitch, denominado de Oscillating Turn-
Table (OTT), permitindo assim o estudo das variagdes de pressdo com pequenas
oscilagdes no angulo de ataque (Piatak & Cleckner, 2003).

A asa instalada no TDT é mostrada na Figura 3. Verifica-se a utilizagdo de uma
splitter plate para reduzir a espessura da camada limite na raiz da asa e de uma
carenagem (fairing) entre a parede do tunel e a splitter plate. Internamente a essa
carenagem pode ser utilizado o dispositivo PAPA ou um eixo conectando a asa ao
dispositivo Oscilating Turn-Table — OTT, ambos mostrados na Figura 4. A Figura 5

ilustra os graus de liberdade de pitch e plunge.



Figura 3 — Modelo de asa BSCW no ambiente de teste.
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Figura 4 — Dispositivos de fixagcao da asa.
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Fonte: O autor (2026), baseado em Dansberry et al. (1993) e Piatak &Cleckner (2003)

Figura 5 — Graus de liberdade de pitch e plunge

(a) Rigid-body plunge; frequency, 3.33 Hz.

(b} Rigid-body pitch; frequency, 5.20 Hz.

Fonte: Dansberry et al. (1993)
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A asa BSCW foi instrumentada com sensores de pressao nao-estacionarios em
duas estagdes da asa (60% e 95%), sendo que nos ensaios com o dispositivo OTT os
sensores foram instalados apenas na posigdo de 60% da envergadura. A posi¢céo
desses sensores € mostrada na Figura 6.

Figura 6 — Posicado dos sensores de pressado na asa BSCW.
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Fonte: Chwalowski (2023)

A Figura 7 apresenta um esbogo da vista superior da montagem do dispositivo
PAPA. Na ilustracéo, os pesos de lastro — ballast weights, podem ser adicionados na
parte interna traseira ou dianteira da placa movel. Os pesos sao utilizados para
desacoplar os modos de pitch e plunge para o caso wind-off, sem escoamento,
movendo o centro de gravidade do conjunto modelo e PAPA para frente ou para tras,
conforme necessario, posicionando-o sobre o eixo elastico do sistema, que
corresponde a corda média do modelo. A Tabela 3 apresenta as caracteristicas dos
modos de pitch e plunge no caso wind-off do conjunto.
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Figura 7 — Esbogo da vista superior do PAPA.
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Tabela 3 — Caracteristicas wind-off dos modos primarios de vibragédo do conjunto.

Frequéncia Rigidez Amortecimento Massa
Estrutural, g Generalizada
Plunge 3.32 Hz 2637 Ib/ft 0.002 6.1 slugs
Pitch 5.25 Hz 2964 ft-Ib/rad 0.002 2.7 slug-ft?

Fonte: Dansberry et al. (1993)

Para os testes foram utilizados dois fluidos diferentes, o ar e o gas refrigerante
R-12. Com o ar, a transigdo da camada limite de um estado laminar para turbulento
foi definida com e sem um acessorio de transi¢ao, a fita de rugosidade — grit strip. A
fita de 0.25 pol de largura foi aplicada em toda envergadura da asa, tanto na superficie
superior quanto na inferior. Para o ar, duas configuragdes com transigdo definida em
6.5% da corda através fitas de rugosidade numero 30 e 35, e uma com transigao livre
foram realizadas. Para o fluido R-12, somente uma configuragdo com transigao
definida foi testada. As condi¢des dos testes e parametros de flutter para cada caso
podem ser vistas nas Tabelas 4-7.



Tabela 4 — Resultados experimentais com ar com transigao livre.
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Tab | Z 0
Point O M q a Vv p Rn i Vi fr fe/fo k Mag Phase Mag
no. | deg /2 fisec  ftfsec  slugs/id  x10°6 Hz in. deg deg
72 | -0.1 32 1403 11422 3644 002113 1988 776 .68 4.60 88 0529 21 -1754 1.05
57 00 .51 1522 1129.6 5747 .000922 1.391 1779 .73 447 86 .0326 .21 -176.3 0.86
141 | -02 .73 1724 11202 817.6 .000516 1.122 3569 .83 423 81 0217 59 -1766 147
133 1] 00 .77 1689 11156 857.6 .000459 1.0s5 3178 .82 4.14 80 .0202 44 -1763 094
74 1.0 .33 1451 11402 3720 .002097 2.019 782 70 455 88 0513 26 -175.1 1.23
60 1.0 .51 1564 11304 580.0 .000930 1415 1763 .74 443 85 0320 .28 -1758 1.12
139 1.2 .72 1702 1121.1 8124 .000516 1.113 3180 .82 4.19 81 0216 .71 -175.7 194
137 1 1.2 .77 1693 1117.8 856.8 .000461 1.054 3556 84 4.09 79 0200 .82 -1754 1.92

Fonte: Dansberry et al. (1993)

Tabela 5 — Resultados experimentais com ar com transi¢ao definida utilizando fita de

rugosidade #30.
Tab ’ T T 7 )
Point | oy M q a A% p Rp H VI f fyfh k Mag Phase Mag
no. | deg /2 ft/sec  fi/sec slugs/f;S x10-6 Hz in. deg deg
280 | 0.1 34 157.1 1140.1 3848 002122 2.113 773 .13 454 87 .0494 53 -1753 2.53
272 | -0.1 .53 168.5 11352 5982 000942 1468 1741 .77 445 86 .0311 38 -1767 134
267 | 00 .62 1692 11300 7062 .000679 1258 2416 .78 440 85 0261 35 -1768 110
265 1 00 .71 1726 11212 7975 000543 1150 3020 80 434 .83 0228 36 -177.5 101
212 100 72 1758 11213 8124 000533 1150 3077 81 429 83 .0221 47 -177.3 122
208 | 00 .78 1733 11168 8660 .000462 1070 3548 83 420 .81 .0203 .23 -177.0 051
211 | 1.0 .72 1723 11207 8032 000534 1.141 3069 .81 429 .82 0224 45 -177.0 120
206 | 1178 1724 11157 8649  .000461  1.067 3556 .83 4.18 .80 .0203 .46 -177.1 0.99
Fonte: Dansberry et al. (1993)
Tabela 6 — Resultados experimentais com ar com transig¢ao definida utilizando fita de
rugosidade #35.
Tab T | Z 0
Point Om M q a Vv p Rp K VI fr fyfy k Mag Phase Mag
no. | deg /2 fisec  fi/sec slugs/ft3 x10-6 Hz in. deg  deg
341 00 34 1555 11386 3819 002132 2.112 769 .72 455 .87 0499 25 -1758 1.09
333 | -02 50 160.1 11322 569.5 000987 1471 1660 .75 4.47 86 .0329 37 -1767 137
329 | -04 62 1682 11245 6969 000693 1277 2366 78 439 .84 0264 57 -177.0 174
321 |-01 68 171.1 1123.1 763.0 000588 1188 2789 .79 436 .84 0239 37 -177.0 1.08
319 |01 .74 1776 11177 8250 .000522 1.149 3142 .82 427 8 0217 .51 -1768 126
315 | -01 .76 1738 11158 8508 000480 1.094 3413 82 4.23 .81 0208 31 -177.5 0.3

Fonte: Dansberry et al. (1993)
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Tabela 7 — Resultados experimentais com R-12 com transi¢ao definida utilizando fita

de rugosidade #35.

Tab - T T F 7 %)
Point | oy, M q a \% p Rp i VI ff fyf k Mag Phase Mag
no. | deg Ib/ft2  fusec  fisec  slugs/itd  x10-6 Hz in. deg  deg
492 | -03 44 1574 5065 2204 006482 5268 253 .72 453 .87 .0861 .28 -1725 1.20
488 | -0.2 58 1624 508.0 2942 003752 4.075 437 J5 445 86 .0633 29 -1740 1.03
485 | -0.2 .69 1693 5079 3500 ,002764 3.579 593 79 435 84 0521 49 -1747 142
43 | -0.1 .74 1688 S5M.6 3757 002392 3340 685 .79 430 .83 .0480 .38 -1752 101
465 | 00 80 1726 5109 4074 .002080 3.113 788 .84 414 80 .0425 .70 -1739 140
472 1 00 .80 170.7 5100 409.3 002038 3.072 805 .83 415 .80 .0424 .37 -1748 0.73
457 1.3 80 1669 509.7 4073 002012 3.022 815 82 4.14 80 .0425 .35 -1745 0.69
470 1 00 .82 1788 511.5 4177 002050 3.141 800 .87 4.05 .78 .0407 .62 -173.4 1.0l
466 | 0.0 .82 1775 5100 4197 002016 3.116 813 85 4.13 79 0412 24 -1745 042
427 | 54 80 1247 5072 4061 001512 2281 1084 .60 487 94 .0503 .08 -1629 0.69
403 | 53 80 1055 505.6 404.0 .001293 1.951 1268 .55 489 94 .0507 .05 -168.0 0.43
395 | 55 .80 93.6  503.6 4020 001158 1749 1416 .51 497 96 .0518 .08 -167.5 0.90
Fonte: Dansberry et al. (1993)
Onde

a,, — Angulo de ataque médio

M — Numero de Mach.

q — Pressao dinamica.

a — Velocidade do som.

V' — Velocidade do fluido.

p — Densidade.

R, — Numero de Reynolds baseado no comprimento da corda c.
U — razao massica.

V; — Indexador de velocidade de flutter.

fr — Frequéncia de flutter.

f> — Frequéncia de pitch em wind-off — 5.25 Hz.

k — Frequéncia reduzida.

A Figura 8 apresenta os resultados da pressao dinadmica de flutter ¢ em fungao

do numero de Mach com AoA de 0°, com as diferentes configuragdes de transi¢gdo. Na

mesma figura também é apresentada as frequéncias de flutter, onde é possivel ver

que varia entre 4.5 Hz na regido subsoénica e 4.1 Hz no regime transénico, o que indica

uma forte participagado dos modos de pitch e plunge. Na regido subsénica, é possivel

verificar uma tendéncia incomum de aumentar a pressao dinamica de flutter a medida

que aumenta o numero de Mach. Pode-se comparar com os resultados de Edwards

et al. (1983), por exemplo. De acordo com Dansberry et al. (1993), isso esta associado
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a configuracédo escolhida para o ensaio, com o eixo elastico e o centro de massa
coincidentes, ambos localizados no meio da corda da asa. A presenca do grit strip

aumenta a presséao dinémica de flutter, porém o efeito € reduzido na regido transénica.

Figura 8 — Efeitos da transi¢do no flutter no ar com AoA = 0°.
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Fonte: Dansberry et al. (1993).

A Figura 9 apresenta os efeitos do teste com ar e R-12 para a fronteira de flutter.
Os efeitos s6 sao relevantes na regiao transénica, onde a pressao dindmica de flutter

€ levemente reduzido para o R-12.

Figura 9 — Fronteira de flutter para o ar e R-12 com transi¢ao fixada com grit-strip
#35.
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Fonte: Dansberry et al. (1993).
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Uma varredura dos angulos de ataque com um numero de Mach constante foi
realizado e é apresentado na Figura 10. Por conta de limitagcbes de carga do
dispositivo PAPA, somente trés valores acima de 2° de AoA puderam ser obtidos. O
que é possivel notar é que, a partir de certo valor critico de AoA, ocorre uma rapida
queda na pressao dinamica de flutter e um aumento da frequéncia de flutter para
valores proximos da frequéncia natural de torcdo em wind-off. A rapida mudancga da
caracteristica do mecanismo de flutter de pitch e plunge para um mecanismo
dominado pelo pitch é associada ao estol da asa durante uma porcao do ciclo de
oscilagcao do pitch. O fenbmeno é denominado stall flutter. Uma vez que os dados
experimentais estdo disponiveis apenas para valores de AoA proximos de 0°, 1° e 5°,
nao se sabe exatamente a partir de qual AoA ocorre a transi¢cado do flutter classico
para o stall flutter. A proposta do AePW-4 consiste em explorar essa regidao nao
ensaiada entre 2° e 5° através de simulagdes, para obter um melhor entendimento

dessa mudanca de comportamento aeroelastico.

Figura 10 — Fronteira de flutter para R-12 com Mach = 0.80 e diferentes angulos de
ataque.
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Fonte: Dansberry et al. (1993).
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3 FUNDAMENTAGAO TEORICA

3.1 AEROELASTICIDADE

A aeroelasticidade é formalmente definida como o campo de estudo que
investiga a interagcdo mutua entre forcas aerodinamicas, elasticas e de inércia que
atuam sobre um corpo deformavel imerso em um escoamento de fluido, uma definigdo
consolidada em trabalhos seminais como os de Bisplinghoff et al. (1955) e Fung
(1955). Historicamente, as analises de projeto aeronautico podiam, em grande parte,
tratar a estrutura como um corpo perfeitamente rigido. Contudo, a continua busca por
maior eficiéncia, desempenho e menor consumo de combustivel resultou no
desenvolvimento de aeronaves progressivamente mais leves, rapidas e
estruturalmente flexiveis. Para tais estruturas, a hipétese de corpo rigido perde sua
validade; as deformacgdes estruturais em voo tornam-se significativas e interagem com
as forgcas aerodinamicas, estabelecendo um ciclo cujas consequéncias podem variar
desde a alteracdo do desempenho até a falha estrutural catastrofica.

Em seu trabalho, Collar (1946) prop6s uma definicdo que se tornou o pilar
conceitual do campo, descrevendo a aeroelasticidade como "o estudo da interacéo
mutua que ocorre dentro do tridngulo das forgas de inércia, elasticas e aerodinamicas
que atuam em membros estruturais expostos a uma corrente de ar, e a influéncia
deste estudo no projeto”. O Triangulo de Collar, apresentado na Figura 11, funciona

como um mapa conceitual que organiza todo o dominio da aeroelasticidade.



34

Figura 11 — Tridngulo Aeroelastico de Collar
Forgas Inerciais

(1)

VAVANR

Vibragao

Controle e
Estabilidade

Aeroelasticidade
dindmica

Forga
elastica qu(ias )
aerodinamicas

(E) \ Aeroelasticidade / (A)

estatica

Fonte: Wright e Cooper (2015) — modificado.

O Triangulo de Collar permite uma classificagdo sistematica dos varios
subcampos e fenbmenos da aeroelasticidade, com base nas forcas dominantes na
interacéo (Collar, 1946):

e Aeroelasticidade Estatica (Aresta A-E): Envolve a interagdo entre as forgas
Aerodindmicas e Elasticas. A analise é de estado estacionario ou quasi-
estatico, e as forgas de inércia sdo negligenciadas. Os fenbmenos nesta
categoria incluem a divergéncia, a reversao de controle e a redistribuicdo de

cargas aerodindmicas sobre uma asa flexivel.

e Dinamica Estrutural (Aresta E-l): Representa a interagdo entre as forgas
Elasticas e de Inércia. Este € o campo classico das vibragbes mecanicas, que
analisa os modos e frequéncias naturais de uma estrutura no vacuo, sem a

influéncia de forgas aerodinamicas.

e Estabilidade e Controle de Corpo Rigido (Aresta A-l): Estuda a interagao entre
forcas Aerodinamicas e de Inércia, sob a suposi¢cao de que a estrutura é
perfeitamente rigida. Este € o dominio da mecéanica de voo classica, que

analisa a estabilidade e a resposta da aeronave a comandos de controle.
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e Aeroelasticidade Dinamica (Interior do Tridngulo, A-E-l): Este é o caso mais
geral e complexo, onde as trés forgas — Aerodinamica, Elastica e de Inércia —
interagem simultaneamente. Os fenbmenos aqui sdo inerentemente
dependentes do tempo e incluem o flutter, foco de estudo deste trabalho, mas

também o buffeting e a resposta dindmica a perturbagdes como rajadas.

3.2 MODELO AEROELASTICO

A base para a analise estrutural € a equagao geral do movimento para um
sistema elastico, geralmente obtida a partir de um Modelo de Elementos Finitos (MEF).
Na sua forma matricial, conforme apresentado em diversas obras de dindmica

estrutural, a equacéo é:

Mu(t) + Cu(t) + Ku(t) = Faero(t) (1)

Onde:
e« M, C e K sdo as matrizes globais de massa, amortecimento e rigidez da

estrutura, respectivamente.

o u(t), u(t) e ii(t) sdo os vetores de deslocamentos, velocidades e aceleragdes

nodais nos graus de liberdade (GDL) fisicos do modelo MEF.

e F,..o(t) é o vetor de for¢cas aerodinamicas nodais, que depende do tempo e do

préprio movimento da estrutura.

Embora completa, a integragdo direta desta equagao para modelos de alta
fidelidade € computacionalmente custosa devido a dimens&o e ao acoplamento das
matrizes. Para viabilizar as simulagdes, a implementagcdo de Fonzi et al. (2022) no
SU2 adota a abordagem de superposicdo modal. Este método assume que a
deformacdo fisica u(t) pode ser expressa como uma combinacgé&o linear dos modos
de vibragdo da estrutura, u(t) = ®q(t), onde ® €& a matriz modal e q(t) s&o as
coordenadas generalizadas.

Ao projetar a equagdo de movimento neste subespago modal, o sistema é

desacoplado, resultando na equagao governante utilizada neste trabalho:
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G§(0) + Croaarq () + diag(wi, ..., wR) q(t) = PT Faero(£) (2)

Nesta formulagéo, as matrizes densas sao substituidas por matrizes diagonais,
onde diag(w?,...,w%) contém as frequéncias naturais quadraticas dos N modos de
vibragdo considerados na analise. O termo @7 atua projetando as forgas
aerodindmicas fisicas para o espaco modal, permitindo uma solucdo numérica
eficiente.

O modelo de secao tipica simplifica a asa como uma seg¢ao de aerofélio 2D
rigida montada em molas que representam a rigidez de flexado e tor¢ao da asa real.
Os dois graus de liberdade sao a translagao vertical (plunge, h) e a rotagado em torno
do eixo elastico (pitch, a). As equagdes de movimento acopladas, derivadas, por
exemplo, a partir da formulagdo de Lagrange, como demonstrado em Hodges e Pierce
(2011), formam o seguinte sistema de equacdes:

{ rizii +:9mé +'chh + Kpyh = =Ly, 3)

Smh+10 +C,0 + K, (a+0) = Mgy,

Onde:
e m é a massa do aerofdlio.
e [ &€ o momento de inércia da massa em torno do eixo elastico.
e S, € o momento estatico de massa.
e K, e K, sao as rigidezes de flex&do e torgao, respectivamente.
e Ls € Mg, séo a forga de sustentagdo e o momento aerodinamico em torno do

eixo elastico.

A utilizagao da Eq. (2) em coordenadas modais e do sistema de sec¢ao tipica
na Eq. (3) para uma analise bidimensional fornecem exatamente os mesmos
resultados dindmicos. Na abordagem modal, o acoplamento de modos, se existir, ja
esta embutido na prépria forma dos modos de vibrar, como no caso de um modo que
combina movimentos de flexao (plunge) e torgao (pitch). Por outro lado, na Eq. (3),

gquando o momento estatico S,, € nulo — condicdo que ocorre quando o centro de
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massa e o0 eixo elastico sdo coincidentes —, as equagdes estruturais tornam-se

naturalmente desacopladas inercialmente.

3.3 MODELO AERODINAMICO

Para calcular as forgas aerodinamicas F,.,,(t), € necessario um modelo
matematico que descreva o escoamento do fluido. O conjunto completo de equagdes
que governam o movimento de um fluido é conhecido como as Equagdes de Navier-
Stokes. Elas s&o a expressao da segunda lei de Newton para um elemento de fluido,
considerando todas as forgas que atuam sobre ele, incluindo as forgas de pressao e
as forgas viscosas - atrito interno do fluido. A forma indicial geral para um fluido

compressivel e viscoso é:

vy | dpvivj)) _ _dp 0% , .
ac T ox; o + 0x; i (4)
a(pv;)

o — Termo transiente ou local — taxa de variacdo temporal da quantidade de

movimento (pv).

. —a(g’;i.v"): Termo advectivo — divergéncia do tensor de fluxo de quantidade de
]
movimento.
. —%; Representa a for¢ca devido ao gradiente de presséo, que impulsiona o

fluido de regides de alta para baixa pressao.

Ty . o .
. a—x”: E o termo viscoso, que modela as forcas de atrito interno no fluido. O tensor
j

T descreve todas as tensdes relacionadas a taxa de deformacéo do fluido.
e f;: Representa as forgas de corpo por unidade de volume, como a gravidade,

que atuam sobre toda a massa do elemento de fluido.

Apesar de sua abrangéncia, a resolugéo direta das Equacgdes de Navier-Stokes
€ extremamente exigente do ponto de vista computacional, especialmente para as
malhas tridimensionais complexas usadas em analises aeroelasticas. Por essa razao,

recorre-se a formulagdes como o RANS, que simplifica o problema ao tratar as
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equacoes através de médias temporais, isolando as flutuacdes cadticas da turbuléncia
do escoamento médio. Dessa forma, as equacdes de conservagao de massa e

momento, respectivamente, ficam:

ap | 9(pv)) _

ac t ax; 0 ¥
apv) | pvivy) _ _op | B (- 5

o T axj axi+ax,-(Ti1' pv ivj)-l_fi ©)

O efeito da turbuléncia € modelado através do tensor de tensbées de Reynolds

(pv';v';), que representa o transporte de quantidade de movimento gerado pelas

flutuagbes caoticas. Nesta formulagdo, a velocidade instantdnea do fluido é
decomposta como v; = 7; + v';, onde v; representa a componente média no tempo e
v'; a componente de flutuagéo turbulenta, responsavel pela mistura complexa de
massa e momento no escoamento. O fechamento desse sistema, necessario devido
as incognitas introduzidas por esse tensor, é obtido pelos modelos de turbuléncia,
como o0 SST k — w (Shear-Stress Transport), utilizado neste trabalho.

Em contrapartida, como uma alternativa de ainda menor custo computacional
frente modelo de RANS, pode-se adotar o modelo de Euler. As Equacgdes de Euler
constituem uma simplificacdo fundamental das Equagbes de Navier-Stokes, obtidas
sob duas hipoteses principais: o escoamento é considerado inviscido (sem atrito) e
adiabatico (sem transferéncia de calor). Ao negligenciar o termo de viscosidade, as
Equacbes de Navier-Stokes reduzem-se as Equacgdes de Euler. Esta aproximacao é
particularmente valida para escoamentos em altas velocidades, fora da camada limite
préxima a superficie, onde os efeitos de inércia e compressibilidade sdo muito mais
significativos que os efeitos viscosos.

Na forma de conservagao, as Equacdes de Euler constituem um sistema de
equacodes diferenciais parciais nao lineares da conservacdo de massa, apresentada

na Eq. (5), conservagdo de momento e conservagao de energia, respectivamente:

apvy) | dlpvivj) _ _ap
ac T ox; axi+fi (7)

a(E) 3((E+p)vj)_
at + ax; =0 (8)

J
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O sistema de equagdes acima, juntamente com uma equacéao de estado como
a lei dos gases ideais, p = pRT, descreve completamente o estado de um fluido

compressivel e inviscido.
3.4 INTERACAO FLUIDO-ESTRUTURA

Interacdo Fluido-Estrutura (FSI) € uma analise multifisica que descreve o
acoplamento entre as leis da fluidodinamica e da mecanica estrutural. O fenbmeno é
caracterizado pela acdo mutua entre um escoamento de fluido e uma estrutura sélida,
que pode ser movel ou deformavel. O processo de solugdo implementado por Fonzi

et al. (2021) e utilizado por Carnielo (2023) pode ser visto no esquema da Figura 12.

Figura 12 — llustragdo do processo de solugéo FSl realizado no SU2.

Cadigo de entrada

1) Lé os arquivos de configuragdo

e a malha

2) Calcula os parametros do método
de integragdo no tempo

A Condigdes
inicias

Forgas Forgas
aerodinamicas aerodinamicas
l A4 I ) Cédigo Estrutural
Cédigo Fluidodinamico | , Interface FSI A 1)Calcula as forgas em
[ 1 1) Controla o fluxo de informagdes coorde}nada_s genera.llzadas
Calcula as forgas aerodinamicas 2)Realiza a interpolago 2)Reall_za a integrag@o no tempo
. A ) entre as malhas 3)Atualiza a solugéo
4)Calcula os novos deslocamentos
T em coordenadas reais
Deslocamentos Deslocamentos

Fonte: Carnielo (2023) modificado.

A Figura 12 apresenta quatro blocos: o Cédigo de entrada, onde seréo lidos os
arquivos de configuragéo; o Codigo fluidodindmico onde sera solucionado as forgas
aerodinamicas; o Cdédigo estrutural que recebera as informagdes de forcas

aerodindmicas e ira obter a solugao estrutural de deslocamento e a Interface FSI que
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realiza a comunicagao entre os Cédigos e interpolagao até convergéncia das iteragdes
da interface.

A Figura 13 apresenta o processo de solugado da implementagao realizada por
Fonzi et al. (2022). As etapas seguem semelhantes ao que foi exposto por Carnielo
(2023) na Figura 12, porém com mais detalhes do processo numérico que o solver
realiza. Neste trabalho apenas a solugao de movimento livre (free motion) da Figura
13 sera considerada. Na primeira etapa o solver mapeia os deslocamentos da malha
estrutural na malha aerodinamica, justamente resolvendo a disparidade das malhas.
Os deslocamentos sdo entdo fornecidos para o coédigo de fluidodindmica
(correspondendo ao item 1 da Figura 12) e as forgas aerodindmicas obtidas séo
mapeadas na malha estrutural (correspondendo a Interface FSI na Figura 12). O
cbdigo estrutural € utilizado para integragao das equagdes de movimento e aplica-se
a relaxagao de Aitken caso os deslocamentos estruturais ndo convirjam (FSI loop),
reiniciando o fluxo. Apds convergéncia passa-se para o préximo passo no tempo

(physical time loop).

Figura 13 — Fluxograma do processo de solugéo.
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Fonte: Fonzi et al. (2022).
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3.5 IMPLEMENTAGCOES NO SU2

O software open-source de CFD, SUZ2, foi extensivamente testada por
Economon et al. (2016) para solucionar problemas de escoamento transdnico, onde
apresentou resultados consistentes de alta-fidelidade em configuragdes complexas de
aeronaves completas.

Neste mesmo contexto de expansao das capacidades da ferramenta,
Economon et al. (2016) descreveram a arquitetura geral do SU2 como uma plataforma
voltada para simulagao e design multifisico. Os autores detalharam a implementacgao
de uma estrutura modular baseada em classes C++ que permite o acoplamento de
diferentes dominios fisicos, integrando solvers de escoamento, adjunto e de
deformacao de malha. Especificamente para aplicagdes de interacao fluido-estrutura
(FSI), o trabalho demonstrou a capacidade do coédigo em tratar problemas dinamicos
através de um solver de malha dinamica acoplado as equacdes de conservagao,
validando essa abordagem em casos de fronteiras moveis e problemas aeroelasticos
transientes.

A capacidade de resolver problemas FSI no SU2 foi aprimorada através de
duas implementagdes distintas. Sanchez et al. (2016) introduziu um framework com
um solver nativo de FSI com um code wrapper — empacotador, que simplifica a
comunicagdo com outros solvers comerciais ou internos. Os testes foram realizados
para os aerofdlios NACA 0012, modelo de sec¢ao de asa de Isogai e a BSCW, onde
obtiveram resultados consistentes com a literatura aberta, incluindo casos do AePW
e, portanto, dos experimentos realizados por Dansberry et al. (1993). Fonzi et al.
(2022) introduziu outra metodologia para resolugdo de problemas FSI no SU2, que

sera discutida na préxima secéo.

3.5.1 Implementacao de Fonzi et al. (2022)

Com o objetivo de desenvolver uma metodologia de alta-fidelidade, acessivel
e eficiente voltada para aeroelasticidade, Fonzi et al. (2022) atualizaram e
amplificaram o framework FSI nativo do SU2. O trabalho descreve a implementagao
de um acoplamento baseado em scripts em Python que gerenciam a comunicagao e

a transferéncia de dados entre os modulos do solver, permitindo a integracédo de um
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solver estrutural linear capaz de importar modelos de Elementos Finitos (MEF)
diretamente em formatos comerciais, como o MSC/Nastran.

Para o teste de caso bidimensional, Fonzi et al. (2022) utilizaram o aerofdlio
NACA 0012 em escoamento livre, configurado com graus de liberdade em pitch e
plunge. O modelo estrutural requer somente um unico né mestre, posicionado no eixo
elastico com dois graus de liberdade, pitch e plunge. A massa e inércia do aerofélio
pode ser concentrada no no referente ao centro de massa do modelo. Para conectar
a fisica estrutural a geometria aerodindmica, uma série de elementos rigidos conecta
o né mestre aos nés secundarios distribuidos ao longo de toda a corda do aerofdlio e
posicionados horizontalmente acima e abaixo do aerofélio, sem a necessidade de
reproduzir sua forma geométrica. Essa configuragdo garante que o movimento
calculado no eixo elastico seja transmitido integralmente para a superficie do perfil,
que é definida na malha aerodindmica. A malha estrutural utilizada pode ser vista na

Figura 14.

Figura 14 — Malha MEF para o aerofolio NACA 0012.
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Fonte: Fonzi et al. (2022) modificado.

Nota-se que a malha estrutural ndo coincide com a malha aerodinamica do
aerofélio. Para esses casos existem diversos métodos matematicos para interpolagao
entre malhas, calculando os deslocamentos na malha estrutural que precisam ser
transferidos para os nds da superficie da malha do fluido, para que esta possa se
deformar, enquanto as forgcas calculadas na malha do fluido precisam ser transferidas
para o nds da malha estrutural, para que esta possa responder dinamicamente.

Para solucionar essa incompatibilidade, Fonzi et al. (2022) adotaram o método

de Funcgdes de Base Radial (RBF), baseando-se na formulagdo de deformacao de
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malha proposta por Boer, Schoot e Bijl (2007). O método assume que o campo de
deslocamento d(x) em qualquer ponto x do espago pode ser aproximado por uma
superposicao de fungdes de base ¢, centradas nos nés da malha estrutural conhecida.

A equacao de interpolacao é dada por:
d() = 32, wib(llx = x11) 9)

Onde N; € o numero de nos estruturais, w; sdo os coeficientes de peso a serem
determinados e ||x — x; ;|| representa a distancia Euclidiana entre o ponto avaliado e

o né estrutural ;.

A grande vantagem dessa abordagem é a capacidade de lidar com grandes
deformagdes sem a necessidade de reconectividade da malha. Boer, Schoot e Bijl.
(2007) demonstram essa robustez através de um exemplo onde um bloco retangular
interno sofre translagédo. A Figura 15a apresenta a malha inicial, enquanto a Figura
15b exibe a malha deformada pelo algoritmo RBF. Nota-se que, apesar do
deslocamento da fronteira interna, a qualidade dos elementos da malha é preservada,

evitando células invertidas que causariam a divergéncia do solver CFD.

Figura 15 — Exemplo de funcionamento de interpolagdo com RBF.

(b) Funcao de interpolacéo e malha

deformada resultante
Fonte: Boer, Schoot e Bijl (2007)

(a) Malha inicial

Seguindo a metodologia descrita, o processo de transferéncia ocorre em duas
etapas matriciais. Primeiro, determinam-se os pesos w impondo que a interpolacao

reproduza exatamente os deslocamentos conhecidos nos nos da estrutura (uy):



44

U= Mg w 2w =M u (10)

Em que My, é a matriz de interpolagdo composta pelos valores da fungao de
base ¢ aplicados as distancias avaliadas entre os proprios nés estruturais. Uma vez
obtidos os pesos w, os deslocamentos nos nés da malha fluida (ur) séo calculados

aplicando-se a mesma funcéo de base e utilizando os mesmos pesos ja calculados,

agora avaliando a distancia entre nos fluidos e estruturais (matriz M,):

uszfs'Wz(Mfs'M;sl)'us (11)
H

A matriz resultante H é denominada matriz de transferéncia de deslocamentos.
Para a transferéncia inversa — das forgas aerodinamicas (fy) para a estrutura (F;) —
0 meétodo baseia-se na conservagdo de energia na interface. O Principio dos
Trabalhos Virtuais dita que o trabalho realizado pelas forcas aerodinamicas deve ser
igual ao trabalho absorvido pela estrutura. Essa condi¢gao de conservagao energética
leva a conclusao de que a matriz de transferéncia de forgas € exatamente a transposta

da matriz de deslocamentos:
Es‘zHT'Faero (12)

Uma limitagao pratica dessa formulacdo matematica, abordada por Fonzi et al.
(2022), surge em geometrias 2D caso a malha estrutural seja modelada
exclusivamente como uma linha (viga) no eixo da corda. Nessa situagéo, pontos das
superficies superior e inferior do aerofdlio equidistantes da linha média resultariam em
distancias idénticas na interpolagéo, impedindo o método de distinguir as superficies.

O modelo adotado por Fonzi et al. (2022) soluciona esse problema
naturalmente. Ao utilizar elementos rigidos que conectam o ndé mestre aos nés
secundarios distribuidos nas superficies superior e inferior, cria-se uma nuvem de
pontos estruturais. Isso garante que o RBF deforme a malha fluida corretamente
preservando a espessura do perfil.

Com a versao atualizada e expandida do framework FSI embutido no SU2,

Fonzi et al. (2022) obtiveram resultados consistentes nos casos aplicados. No primeiro
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teste, os autores realizaram uma analise bidimensional com o aerofélio NACA 0012,
sujeito a pitch e plunge, operando em condicbes subsbnicas e aumentando
gradualmente o numero de Mach até atingir a condig&o de flutter. No segundo teste,
realizaram uma analise de flutter tridimensional utilizando a BSCW, comparando com
os resultados experimentais de Dansberry et al. (1993). Por fim, realizaram a analise
em escoamento transonico aplicado no modelo de meia-aeronave com o aerofdlio
supercritico OAT15 A, comparando com os resultados experimentais obtidos no tunel
de vento ONERA S3Ch.

3.6 IDENTIFICAGAO DE SISTEMAS

A resposta estrutural obtida diretamente das simulagbes no SU2 é uma série
temporal dos deslocamentos (u(t)). Embora seja possivel verificar visualmente se a
asa esta estavel ou instavel (se a oscilagdo diminui ou cresce), extrair valores
numéricos precisos de amortecimento no dominio do tempo exige métodos de
identificacdo apropriados, especialmente préoximo ao ponto de flutter, onde as
frequéncias dos modos de flexao e torcdo se aproximam.

Para esse trabalho, a abordagem adotada foi transformar esses dados para o
dominio da frequéncia, o que permite separar os modos de vibragao e limpar eventuais
ruidos numéricos (GUILLAUME et al., 2003), facilitando o calculo do amortecimento
(¢) necessario para os diagramas V-g.

O primeiro passo do processamento € converter a resposta temporal da
estrutura para o dominio da frequéncia. Para isso, aplica-se a Transformada Rapida
de Fourier (FFT) sobre o sinal de deslocamento, obtendo-se o espectro de resposta.

Nesta etapa, assume-se a premissa da Analise Modal Operacional (OMA):
considera-se que a excitagdo aerodindmica (seja ela um pulso ou deslocamento
inicial, ou o préprio ruido do escoamento) atua como uma entrada aleato6ria ou
impulsiva. Dessa forma, o espectro de saida contém toda a informagao dindmica
necessaria (polos do sistema) sem que seja preciso medir explicitamente a forga de
entrada.

Para identificar as frequéncias e amortecimentos a partir do espectro, utilizou-
se o método LSCF (Least-Squares Complex Frequency), conforme descrito por
Guillaume et al. (2003). O método também foi empregado por Santos et al. (2024) que
obteve bons resultados em uma aplicagao semelhante ao presente trabalho.
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A escolha desse método se deve a sua robustez e clareza. Ele ajusta uma
funcdo de transferéncia matematica aos dados experimentais (FFT), formulada no
dominio-Z para evitar erros numéricos em altas frequéncias. O modelo é dado pela

razao de dois polinébmios:

np 'Zi
H(z) = 28 = 2= (13)

B(z
A(2) Z?:o a;zt

Onde
e H(z) representa a Funcado de Resposta em Frequéncia — FRF, modelada;
e n, e n, representam a ordem dos polinémios numerador e denominador;
e z é a varidvel do dominio discreto, definida como z = e/®At, sendo w a
frequéncia angular e At o passo de tempo da amostragem da simulagao

numérica.

O algoritmo encontra os coeficientes (a;, b;) que minimizam o erro entre essa
curva matematica e os dados do SU2. Essa minimizacado conduz analiticamente a um
sistema de Equagdes Normais, cuja resolugéo linear fornece os coeficientes 6timos
em um unico passo de calculo, dispensando iteragdes.

Os parametros modais sao derivados das raizes do polinbmio denominador
A(z). Uma vez calculadas, as raizes discretas z, s&o mapeadas para o dominio de
tempo continuo A, através da relagao logaritmica A, = In(z,) /At. A partir dos polos
complexos resultantes, a frequéncia natural (w,) e o fator de amortecimento modal ()

sao obtidos por:

_ —Re(4y)

w, = |A,] e Z—W (14)

Devido ao desconhecimento prévio da ordem do sistema, utiliza-se um
Diagrama de Estabilizagdo. O processo é repetido para ordens de modelo crescentes
e um critério de tolerancia filtra os modos fisicos estaveis, descartando polos nao-
fisicos. Por fim, a validacao é feita reconstruindo a FRF analitica via método LSFD
(Least-Squares Frequency Domain) e comparando-a ao espectro original para

assegurar a qualidade do ajuste.
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4 METODOLOGIA

O presente trabalho adota uma abordagem numeérica no dominio do tempo para
a determinacgé&o das fronteiras de flutter. O fluxo de trabalho € apresentado na Figura
16 e divide-se em trés etapas sequenciais, definicdes e pré-processamento, solugcao

e pos-processamento. As segdes a seguir detalham as informagdes em cada uma
destas etapas.

Figura 16 — Fluxo de Trabalho

IDEFINICOES E PRE-PROCESSAMENTO SOLUGCAO POS-PROCESSAMENTO
Definicdo Preparacdo de
dos Estudos parametros
de Caso para analise
/;'—\
o
Caracterizacao
do Modelo
Estrutural
d | d f | d A
Geracdo de Selecdo de . x . ~ Visualizacdo de
Malhas pressao AS'mIUI:CaF%I Vsrltﬁ!c)?ﬁgodie Campos de
Aerodindmicas estatica copiada PLo 3 Pressdo
o x .
—
N Identificacdo de
Nao < Sistemas
-~
{ : Proximo Estudo
S de Caso

Fonte: Autor (2026)

4.1 DEFINICOES E PRE-PROCESSAMENTO

A primeira etapa € composta pela definicdo dos estudos de casos a serem
realizado, busca e tratamento de parametros necessarios para a analise, geragao das

malhas aerodinamicas e caracterizagdo do modelo estrutural em wind-off.
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411 Estudos de caso

Os estudos de caso propostos neste trabalho serdao baseados nos resultados
experimentais de Dansberry et al. (1993) apresentados nas Tabelas 4-7. As condi¢des
dos testes e os parametros de flutter podem ser encontradas nas tabelas do
experimento.

A Tabela 8 abaixo apresenta os casos propostos para o AePW-4 e para o
presente trabalho. A varredura de Machs baixos — de Mach 0.34 até 0.76, nos permite
identificar o comportamento na fronteira de flutter com o aumento da velocidade, o
que pode indicar possiveis ajustes necessarios na implementagéao ou parametros que
requerem maior atencdo. Dos casos do AePW-4, somente o caso bidimensional de
Mach 0.80 com varredura de angulo de ataque foi contemplado para o presente
trabalho.

Para cada combinagdo de Mach e angulo de ataque, diferentes valores de
presséo estatica foram aplicados a fim de encontrar as regides de estabilidade mais
préximas do ponto de instabilidade. Com dois resultados, um instavel e outro estavel,
€ possivel realizar a interpolacao linear para obter o valor de pressao dindmica onde
o amortecimento aerodindmica € nulo, ou seja, a pressao dindmica de flutter. Quanto
mais proximo do ponto de interseg¢ao, mais acurada € o valor calculado de pressao.
As analises foram realizadas com o modelo bidimensional, inicialmente com as
equacdes de Euler para solugao fluidodinamica e, posteriormente, utilizando RANS
com dois niveis de malhas aerodinamicas diferentes. A Tabela 8 identifica os modelos
utilizados para cada caso. Para a varredura do AoA com Mach 0.80 foi utilizado
somente um nivel de malha aerodindmica, por conta do custo computacional,

discutido no Capitulo 5.
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Angulo de Ataque — AoA

Mach 0° 1° 2° 3° 4° 5° 6°
0.34 + Eu Ra

0.50 + Eu Ra

0.62 + Eu Ra

0.68 + Eu Ra

0.74 + EuRa X

0.76 + EuRa X

0.78 X

0.80 X+ EuRa X+ Ra X+ Ra X+ Ra X+ Ra X+ Ra X+ Ra
0.82

Fonte: Autor (2026)

Legenda: X: casos propostos para o AePW-4

+: casos propostos para essa pesquisa

Eu: casos analisados com modelo de Euler

Ra: casos analisados com modelo de RANS

Em azul: resultados experimentais disponiveis ensaiados com ar e grit strip #35

Em laranja: resultados experimentais disponiveis ensaiados com ar e grit strip #30

Em verde: resultados experimentais disponiveis ensaiados com R-12 e grit strip #35

4.1.2 Parametros de entrada

Nos dados fornecidos no ensaio experimental, Tabelas 4-7, ndo foi fornecido a

temperatura nem a pressao estatica. A temperatura considerada foi de 300,15 K, valor

que esta sendo utilizada nos trabalhos apresentados nos encontros do AePW-4, e o

fluido utilizado foi o ar, considerado ideal. Entretanto, € importante notar que os

resultados experimentais para Mach 0.80 estdo disponiveis somente para o fluido R-

12. A pressao estatica pode ser calculada pela equacéo:

Onde

P = prluidoT

P — Pressao estatica.

T — Temperatura absoluta.

(19)
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* Rrnigo — Constante dos gases especifico para dado fluido — sendo R, =
287.06 ] /kg.K e Rp_,, = 68.76 ]/kg.K.

A constante dos gases especifico para um dado fluido Ry,,,;4, € oObtido por:

R

Rfluido = (16)

Mm_fluido

Onde
e R — Constante dos gases ideais.

® My fiao — Massa molar do fluido considerado.

A pressao estatica, temperatura, numero de Mach e AoA sao fornecidas ao
SU2 como parémetros de entrada. Foram definidos valores de referéncia de pressao
estatica e dindmica para cada numero de Mach, baseados na densidade do fluido na
fronteira de flutter experimental e com a temperatura constante de 300,15 K, como
indicado na Tabela 9. Os valores de pressao estatica adotados nas simulacdes foram
selecionados como uma variagdo percentual em relacdo a esses valores de

referéncia, podendo ser inferiores ou superiores.
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Tabela 9 — Valores de pressao de referéncia para analises.

' ' Densidade Presséo eﬁsté?ica Presséo diﬁnér_nica Presséo dipémica
Fluido | Point No. | Mach (kg/mA3) de referéncia de referéncia de referéncia
(Pa) (Pa) (psf)
341 0.34 1.0988 94672 7661 160.0
333 0.50 0.5087 43828 7670 160.2
Ar 329 0.62 0.3572 30773 8280 172.9
321 0.68 0.3030 26110 8451 176.5
319 0.74 0.2690 23179 8885 185.6
315 0.76 0.2474 21314 8618 180.0
R12 | modede | 080 | 1.0612 21901 7919 165.4

Fonte: Dansberry et al. (1993).

Os valores de presséo dinamica foram calculados pela Eq. (17) e Eq. (18). Para
a pressao dinamica de referéncia, a densidade utilizada pode ser encontrada na
Tabela 9. Porém, para cada caso simulado, a densidade é reduzida ou aumentada na
mesma propor¢ao que a pressao estatica, sendo necessario fazer o calculo da

pressao dindmica para cada condicgao.

v = Mach. \/YRrwiaoT (17)

q=5pv’ (18)

Onde
e Mach — numero de Mach.
e y — coeficiente de Poisson para o ar.

e g — pressdo dinamica.
4.1.3 Caracterizagcao do modelo estrutural

A malha de elementos finitos foi desenvolvida no MSC Nastran — Licenga
Estudantil, e segue o conceito apresentado por Fonzi et al. (2022), composto de um
nd mestre que € conectado aos nés secundarios através de elementos rigidos. Os nés
secundarios devem contemplar a espessura e a corda do aerofdlio, que possuem 2.24
pol e 16 pol respectivamente, com uma relagao espessura-corda de 14%. A Figura 17
apresenta a malha MEF desenvolvida.



52

Figura 17 — Malha MEF utilizada. Em vermelho, o aerofélio NASA SC(2)-0414
somente ilustrativo.

t— e et .

Fonte: Autor (2026)

Para a caracterizagao do modelo estrutural, o centro de massa e eixo elastico
foram considerados coincidentes, de acordo com a configuragdo experimental de
Dansberry et al. (1993), onde o modelo é ancorado por duas molas no eixo elastico,
uma emulando o grau de liberdade de plunge, na diregéo vertical, e a outra, pitch, na
torcional. Os dados de rigidez, massa e inércia podem ser encontrados na Tabela 3.
As caracteristicas estruturais em wind-off foram obtidas no MSC Nastran e serdo
utilizados para o desenvolvimento da solugdo FSI. O amortecimento estrutural
apresentado na Tabela 3 ndo foi considerado nas simula¢des, sendo considerado

apenas o amortecimento proveniente das for¢cas aerodinamicas.
4.1.4 Geracao de malhas aerodinamicas

As malhas aerodindmicas bidimensionais foram desenvolvidas utilizando o
gerador de malha open-source Gmsh (GEUZAINE e REMACLE, 2009), com auxilio
de rotinas em Python para algumas tarefas de manipulagao.

A malha aerodindmica para o modelo Euler pode ser vista nas Figuras 18 e 19,
composta de 25030 nos e 49661 elementos com um farfield de 10 m de raio. Por se
tratar de uma analise com as equacdes de Euler, ndo foi necessario definir

especificidades na regidao da camada limite.
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Figura 18 — Malha aerodinamica desenvolvida para modelo Euler - ampliada no
aerofdlio.

Fonte: Autor (2026)

Figura 19 — Malha aerodinamica desenvolvida para modelo Euler.

Fonte: Autor (2026)

A malha aerodindmica para RANS requer o refinamento da regidao da camada
limite. Seis niveis de malha foram disponibilizados por Pawel Chwalowski, do NASA
Langley Research Center e membro do comité organizacional do AePW-4. As malhas

originais sao tridimensionais, porém com espessura unitaria na diregdo Z, como
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apresentado na Figura 20. Para que fosse possivel utiliza-las no SU2 para analise

bidimensional, somente os nds e elementos do plano X-Y foram extraidos e os seis

niveis de malha podem ser vistos na Figura 21.

Figura 20 — Malha original fornecida por Pawel Chwalowski.
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Para o presente trabalho, somente os niveis 1 e 3 para os casos de 0° de AocA
foram utilizados por conta do custo computacional intrinseco ao numero de nds das
malhas. Para a varredura de AoA com Mach 0.80, como previsto na Tabela 8, foi
utilizada somente o nivel 1.

A malha classificada como nivel 1 possui 19594 nés e 27921 elementos e
farfield de contorno quadrado com 81.28 metros ou 3200 polegadas cada lado. A
altura da primeira camada da regido da camada limite possui 2.15 x 10~® metros,
totalizando 50 camadas com taxa de crescimento de 1.20.

A malha classificada como nivel 3 possui 80959 nés e 97244 elementos e
farfield de 81.28 metros ou 3200 polegadas. A altura da primeira camada da regido da
camada limite possui 1x107® metros, totalizando 120 camadas com taxa de

crescimento de 1.10.
4.2 SOLUCAO
4.2.1 Inicializagao do escoamento e perturbacgao inicial

Na abordagem classica de simulagao aeroelastica, recomenda-se a execugao
prévia de uma analise em estado estacionario com a malha rigida. O objetivo desta
etapa é estabelecer o campo de escoamento plenamente desenvolvido (distribuigdo
de pressao e posi¢cdes de choque) antes de iniciar a interagdo fluido-estrutura,
minimizando ruidos numéricos no instante do acoplamento.

No presente trabalho, para os casos de 0° de AoA, foi utilizado a inicializag&o

direta da analise transiente a partir das condigdes de corrente livre, sem o uso de um
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arquivo de reinicializagdo estacionario. Esta abordagem implica no desenvolvimento
simultaneo do campo aerodindmico e da resposta estrutural ao longo do tempo.

A auséncia da solucdo estacionaria prévia resulta na introducido de um
transiente numeérico nos primeiros passos de tempo da simulagdo. O ajuste abrupto
das equacodes de conservacao, partindo de um campo uniforme para um escoamento
transénico com choques, atua como uma excitagao impulsiva de alta energia sobre a
estrutura. Embora esse fendmeno gere flutuagbes n&o-fisicas nos coeficientes
aerodinamicos no inicio da analise, ele se dissipa conforme o escoamento atinge a
convergéncia.

Entretanto, a fim de padronizagdao e avaliacdo de parametros com os
participantes do AePW-4, para os casos de varredura de AoA com Mach 0.80 foi
realizado a execugao prévia da analise em estado estacionaria com a malha rigida
para utilizar de inicializacdo da analise transiente.

A identificacdo dos parametros de amortecimento requer que a estrutura
responda em regime de vibragao livre a partir de uma perturbag&o. No entanto, deve-
se notar que o perfil supercritico NASA SC(2)-0414 possui geometria assimétrica, o
que resulta em coeficientes de sustentagcdo e momento de arfagem nao-nulos mesmo
a zero graus de incidéncia. Este procedimento impde, fisicamente, uma condi¢ao de
deslocamento inicial em relagdo ao verdadeiro ponto de equilibrio aeroelastico. A
resposta transiente observada €&, portanto, o movimento da estrutura tentando
convergir para este ponto de equilibrio aeroelastico, oscilando conforme seus modos
naturais de vibracdo, cujos pardmetros de amortecimento sdo o objetivo dessa
analise. O método é conhecido como jig shape release e traduz em respostas
razoaveis quando comparada com outros métodos de perturbacgéo inicial (Stanford et
al., 2024).

4.2.2 Solugao FSI

Trés arquivos de configuragdes devem ser disponibilizados para o SU2, um
para a zona do fluido, um para a zona do solido € um para a interface. O arquivo de
configuragdo para a zona do sodlido é lido pelo codigo estrutural nativo do SU2,

considerando o modelo estrutural e resultados obtidos pelo software MSC Nastran.
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O arquivo de configuracéo da interface define parametros da interpolacao RBF
das malhas além do mapeamento dos arquivos de configuragao da zona do sdélido e
do fluido.

O arquivo de configuragéo para a zona de fluido define as propriedades fisicas
e critérios de convergéncia para a analise. Para defini¢cao fisica da simulagao, além
do numero de Mach, é necessario fornecer a pressio estatica e temperatura para o
SU2. A temperatura e numero de Mach foram fixados e a pressao estatica foi
modificada, inicialmente em valores abaixo dos valores de referéncia definidos na
secdo 4.1.2. Para os casos de resposta estavel, foi feito um acréscimo na pressao
estatica de entrada e, para os casos de resposta instavel, um decréscimo.

As configuragcdes de convergéncia e passo de tempo foram mantidas das
analises de Fonzi et al. (2022), utilizando o método Dual Time Step — DTS de segunda
ordem com 50 iteragdes internas para o solver aerodindmico e passo de tempo de
1073 segundos com o total de 4000 passos fisicos, completando 4 segundos de
simulagéo.

A estratégia numérica do DTS desacopla o passo de tempo fisico das restricbes
de estabilidade numéricas impostas pelo refinamento da malha. Em formulacbes
explicitas, o passo de tempo seria limitado pelo menor elemento da camada limite,
resultado em avangos temporais pequenos e custo computacional elevado. O DTS
introduz um tempo ficticio (pseudo-tempo), permitindo que o solver resolva um
problema de estado estacionario iterativo dentro de cada passo de tempo fisico. A
escolha especifica de um esquema de diferengas finitas regressivas de segunda
ordem é fundamental para a analise aeroelastica, pois garante a precisdo necessaria
para capturar as fases e amplitudes das oscilagbes harmonicas do flutter, minimizando
a dissipagcao numérica que poderia, de outra forma, introduzir um amortecimento
artificial na resposta do sistema.

O controle de estabilidade e eficiéncia das itera¢des internas (pseudo-tempo)
foi gerido através do critério CFL — Courant-Friedrichs-Lwey. O numero CFL vai atuar
como um parametro de aceleragao de convergéncia, definindo a agressividade com
que o solver avanga a solucao no tempo ficticio a cada instante fisico. A motivacéo é
maximizar a taxa de reducédo dos residuos numeéricos, permitindo que a informacéao
se propague mais rapidamente pelo dominio computacional. Dessa forma, a robustez
necessaria para tratar nao-linearidades locais, como choques e separacdes, sao

atendidas com a eficiéncia computacional para processar os tempos fisicos
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necessarios para identificar as fronteiras de flutter. Para este trabalho foi utilizada uma
estratégia de numero CFL adaptativo, com o valor minimo de 1.0 e maximo de 50.

O modelo de turbuléncia SST k — w — Shear Stress Transport foi utilizado para
os casos com modelo RANS, mantendo coeréncia com o testado por Fonzi et al.
(2022). O modelo de duas equagdes SST k — w, desenvolvido por Menter (1993;
1994), se destaca por sua robustez na previsdo de escoamento sujeitos a fortes
gradientes de pressdo e na captura do ponto de separagao do fluxo, fenémenos
criticos em regimes transénicos onde a interagdo choque-camada limite dita a
estabilidade aeroelastica. O funcionamento do modelo baseia-se numa estratégia
hibrida zonal: através de uma fungao de mistura, o solver utiliza a formulagdo k — w
na regido proxima a parede, permitindo a integracdo direta através subcamada
viscosa, e transita suavemente para a formulagdo k — ¢ nas regides de escoamento
livre (farfield).

4.3 POS-PROCESSAMENTO

Apds a conclusao da simulagao acoplada, o solver SU2 fornece como produto
principal o arquivo de historico temporal (history.csv), que registra a evolugao
instantédnea dos coeficientes aerodindmicos e, fundamentalmente, as coordenadas
generalizadas dos modos estruturais a cada passo de tempo fisico. Adicionalmente,
sdo gerados arquivos de solugéo volumétrica contendo as propriedades do campo de
escoamento e as coordenadas atualizadas da malha dinédmica deformada.

A analise destes dados inicia-se com uma inspecao de integridade fisica no
software ParaView (Paraview, 2026), verificando-se a qualidade da malha deformada
e a coeréncia dos campos de pressdo e Mach. Simultaneamente, avalia-se a
estabilidade aeroelastica no dominio do tempo através de scripts em MATLAB
(Mathworks, 2026), que convertem as coordenadas generalizadas em deslocamentos
fisicos de pitch () e plunge (h). Esta plotagem temporal permite uma classificagéo
qualitativa imediata: oscilagbes com amplitude decrescente indicam estabilidade,
enquanto amplitudes constantes ou crescentes sugerem, respectivamente, ciclo limite
(LCO) ou instabilidade (flutter).

Para a determinacdo quantitativa das fronteiras de flutter, as séries temporais
validadas sdao submetidas a rotina de identificacdo de sistemas, como descrito na

secdo 3.6. O sinal passa pela remogédo do componente médio e aplicagao da FFT,
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gerando o espectro de resposta. Utilizando o método LSCF, extraem-se as
frequéncias naturais e os fatores de amortecimento para cada condicdo de voo
simulada. A velocidade de flutter € finalmente determinada pela construgcdo dos
diagramas V-g-f, identificando-se o ponto de instabilidade através da interpolagéo
linear entre um ponto com amortecimento positivo — estavel, e outro com
amortecimento negativo — instavel, buscando o momento em que o amortecimento se

torna negativo, fornecendo assim a pressao dinédmica de flutter.
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5 RESULTADOS

Neste capitulo, serao apresentados os resultados de deslocamentos de pitch e
plunge em funcdo do tempo dos casos propostos e, por fim, a comparagdo das

pressdes dindmicas de flutter obtidas com os resultados experimentais.

5.1 TEMPOS COMPUTACIONAIS

Para realizacao da analise foi utilizada o workstation disponibilizada na UNESP
— Departamento de Engenharia Mecanica da Faculdade de Engenharia de llha
Solteira, que possui processador AMD Ryzen 9 7950X — 16 nucleos e 2 threads por
nucleo, com frequéncia de 5.7 GHz e 128 GB de memodria RAM. Para cada rodada de
analise, foram utilizados 15 threads. As Tabelas 10-12 fornecem os tempos de cada
analise com 0° AoA e a Tabela 13 apresenta os tempos de cada analise para a
varredura de AoA e Mach 0.80. Todas as tabelas relacionam os valores de pressao
estatica utilizados com os valores de referéncia fornecidos na Tabela 9. Um resumo &

apresentado na Tabela 14.

Tabela 10 — Tempo decorrido (wall time) para analises realizadas — modelo de Euler.

Pressao Numero de Mach
estatica 0.34 0.50 0.62 0.68 0.74 0.76 0.80
(ref. Tab. 9) [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min
uto] uto] uto] uto] uto] uto] uto]

-4% 09:04
-8% 08:54
-12% 08:30
-15% 02:07 02:34 03:01
-20% 02:01 01:53 02:40 03:25 03:08 02:55 08:01
-25% 01:37 01:10 02:55 03:24 03:09 02:54 07:36
-29% 07:12
-30% 02:01 02:44 01:57
-33% 06:56
-35% 01:55 02:39 02:34 01:49
-40% 02:17 02:28
-45% 02:09 02:19

Fonte: Autor (2026)
Legenda: Em verde: resposta temporal estavel
Em laranja: resposta temporal instavel
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Tabela 11 — Tempo decorrido (wall time) para analises realizadas — RANS nivel 1.

Numero de Mach

Presséo
estatica 0.34 0.50 0.62 0.68 0.74 0.76 0.80
(ref. Tab. 9) [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min
uto] uto] uto] uto] uto] uto] uto]

-10% 01:05 01:01 01:53 02:15 02:11 01:58
-15% 00:39 00:46 01:55 01:53 01:59 01:56
-20% 01:52 01:55 01:57 01:53
-25% 01:25 01:41 01:51 01:52
-30% 01:17 01:31 01:49 01:46
-35% 01:35 01:40
-40% 01:30 01:21
-43% 01:33
-45% 01:18 01:46
-47% 01:45
-51% 01:38
-52% 01:36
-54% 02:09
-58% 04:38
-62% 01:11
-64% 01:10

Fonte: Autor (2026)
Legenda: Em verde: resposta temporal estavel
Em laranja: resposta temporal instavel
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Tabela 12 — Tempo decorrido (wall time) para analises realizadas — RANS nivel 3.

Numero de Mach

Pressao
estatica 0.34 0.50 0.62 0.68 0.74 0.76 0.80
(ref. Tab. 9) [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min | [hora:min
uto] uto] uto] uto] uto] uto] uto]

0% 12:46
-5% 12:34
-10% 13:20 08:55 12:53 11:07 14:46
-15% 12:39 09:38 12:45 11:26 12:49
-20% 09:55 11:12 11:31 12:25 12:08
-25% 09:24 10:32 11:07 12:20 12:00
-30% 09:16 11:53 11:28
-35% 08:55 11:46 11:20
-39% 33:49
-40% 11:19 10:55
-41% 32:41
-43% 26:09
-45% 10:21 09:53 24:50
-51% 18:29
-58% 13:23
-62% 12:32

Fonte: Autor (2026)
Legenda: Em verde: resposta temporal estavel
Em laranja: resposta temporal instavel



63

Tabela 13 — Tempo decorrido (wall time) para analises realizadas — Varredura de
AoA com Mach 0.80 e RANS nivel 1.

Pressio Angulo de Ataque — Mach 0.80
estatica 10 20 30 40 50 6°
(ref. Tab. 9) [hora:minut | [hora:minut | [hora:minut | [hora:minut | [hora:minut | [hora:minut
0] 0] 0] o] o] 0]
7% 01:07
-12% 01:04 01:09
-16% 01:06 01:07
-20% 00:51 01:05 01:10
-24% 00:55 00:57 01:07
-29% 00:50 00:50 01:04
-33% 00:48 00:59 01:11
-37% 00:47 00:46 00:53 01:06
-41% 00:46 00:47 00:53 01:04
-45% 00:45 00:49 00:54 01:03
-50% 00:44 00:49 00:54 00:59 01:10
-54% 00:44 00:50 00:55 00:59 01:08 01:14
-58% 01:06 01:14
-62% 01:07
-66% 01:06

Fonte: Autor (2026)
Legenda: Em verde: resposta temporal estavel
Em laranja: resposta temporal instavel

Para a malha RANS nivel 3, nota-se que os tempos para a execugao das
analises aumentam significativamente a medida que o sistema se aproxima da
fronteira de flutter. O mesmo comportamento pode ser observado com a elevacao do
numero de Mach. Isso ocorre devido a intensificagcdo da complexidade nao linear do
escoamento transénico — notadamente o fortalecimento das ondas de choque e a
interacao onda de choque-camada limite. Esses fenédmenos dificultam o processo de
convergéncia numérica do solver, exigindo um numero maior de subiteragdes internas
para que os residuos fluidodinamicos atinjam os critérios de convergéncia em cada
passo de tempo. Entretanto, as analises realizadas com a malha grosseira RANS nivel
1 ndo apresentaram esse aumento de tempo computacional. Esse fato € um indicativo
de falta de resolucao espacial da malha. A alta dissipagdo numérica por conta de
malhas com poucos elementos acaba suavizando artificialmente os gradientes de

pressao, resultando em uma convergéncia mais rapida, porém imprecisa.
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Tabela 14 — Resumo de tempo decorrido para analises

- Tempo decorrido (wall time)
Modelo Nr:.ége Ngxiijtr;adlsses [hora:minuto]
Minimo Maximo Média Total
Euler 25030 36 01:10 09:04 03:38 120:58
0° AoA
RANS nivel 1 19594 41 00:39 04:38 01:39 67:10
0° AoA
RANS nivel 3 80959 40 08:55 33:49 13:31 523:51
0° AoA
RANS nivel 1
Mach 0.80 19594 48 00:44 01:14 00:58 45:52
Varredura AoA

Fonte: Autor (2026)

5.2 VERIFICACAO DA DISCRETIZACAO DA CAMADA LIMITE

Para assegurar devida precisdo na previsdo das forgcas aerodindmicas
viscosas, foi realizada uma verificacdo da discretizagcao da camada limite. A validagao
baseou-se na analise do parametro y* - distdncia de parede adimensional. Este
parametro relaciona a altura da primeira célula da malha com a tensdo de
cisalhamento local e a viscosidade do fluido, indicando se o primeiro n6 de calculo se
encontra dentro da subcamada viscosa linear. A correta adequacao deste parametro
€ necessaria para atender aos requisitos do modelo de turbuléncia SST k — w, que
exige a resolugdo direta da subcamada viscosa (y* < 5) sem o uso de fungdes de
parede para capturar corretamente o ponto de separagao do escoamento (Versteeg
& Malalasekera, 2007).

Considerando a natureza nao-estacionaria das simulagdes, onde a tensao de
cisalhamento na parede varia dinamicamente devido a oscilagdo da estrutura e a
variagdo do angulo de ataque efetivo, uma verificagao estatica (em um unico passo
de tempo) seria insuficiente. Portanto, o calculo das métricas de y* foi realizado
através do processamento estatistico temporal de toda a série de dados da simulagao
no ParaView, considerando todos os instantes de tempo calculados. Para esta
validagao, foram selecionados os casos criticos de Mach 0.80 para 0° AoA, proximos
a fronteira de instabilidade (flutter). Nestas condigbes, as velocidades locais e os
gradientes na camada limite atingem suas magnitudes maximas, representando o
"pior caso" para a malha. Os casos com valores de Mach abaixo de 0.80 resultaram

em valores de y* menores comparativamente.
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As Figuras 22-25 apresentam o histograma de valores de y* médio e maximo
e a distribuicdo espacial sobre a superficie do aerofdlio.

A malha RANS nivel 1 apresentou valores médios temporais de y* oscilando
entre 0.06 e 0.55, com um pico maximo instantaneo de 1.9. Embora o valor maximo
exceda a unidade, ele permanece bem abaixo do limite aceitavel de 5.0 para a regiao
da subcamada viscosa da camada limite. Ja a malha RANS nivel 3 apresentou valores
médios temporais y* oscilando entre 0.055 e 0.3 e um valor maximo global reduzido

para 1.38.
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Figura 22 — Distribui¢édo e histograma normalizado de y* médio na superficie do
aerofdlio — Mach 0.80, AoA = 0°, -47% de pressao estatica de referéncia, malha nivel
1.
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Figura 23 — Distribuicdo e histograma normalizado de y* maximo na superficie do
aerofdlio — Mach 0.80, AoA = 0°, -47% de pressao estatica de referéncia, malha nivel
1.
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Figura 24 — Distribuicédo e histograma normalizado de y* médio na superficie do
aerofdlio — Mach 0.80, AoA = 0°, -43% de pressao estatica de referéncia, malha nivel
3.
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Figura 25 — Distribuicdo e histograma normalizado de y* maximo na superficie do
aerofdlio — Mach 0.80, AoA = 0°, -43% de pressao estatica de referéncia, malha nivel
3.
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A distribuicdo espacial do y* sobre a superficie do aerofélio SC2-0414 revelou
um padrao topolégico consistente em ambos os niveis de malha. Observa-se uma
concentragdo de valores mais elevados em duas regides especificas: o Bordo de
Ataque (LE) e a superficie inferior — intradorso, do Bordo de Fuga (TE). A elevagao do
y* médio na regido do bordo de ataque e dos valores maximos no intradorso do bordo
de fuga y* ndo indica inconsisténcia na geragdo da malha, mas sim uma resposta

direta a fisica do escoamento sobre perfis supercriticos:

I. Regido do Bordo de Ataque: A rapida aceleragao do fluido a partir do ponto de
estagnacéao gera elevados gradientes de velocidade tangencial. Como a tensao
de cisalhamento na parede é proporcional a este gradiente, ocorre um aumento

local na velocidade de atrito, elevando consequentemente o valor de y™.

II.  Superficie Inferior do Bordo de Fuga: O perfil SC2-0414 possui caracteristicas
de carregamento traseiro. A geometria cdncava no intradorso posterior induz
uma re-aceleragao do escoamento em dire¢ao a fuga. Isso mantém a camada
limite fina e energizada, resultando em altas tensGes de cisalhamento,

justificando os picos de y* observados nesta regido.

Devido ao elevado custo computacional das simulag¢des, ainda nio foi viavel a
execucdo de um estudo formal de convergéncia utilizando o método GCI (Grid

Convergence Index) com trés niveis de refinamento distintos.
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5.3 RESULTADO PARA ASA RIiGIDA ESTACIONARIA

Como exposto anteriormente, para a inicializagdo da analise transiente dos
casos do AePW-4 - varredura de AoA com Mach 0.80, foi obtido o campo de
escoamento desenvolvido através da analise em estado estacionario de cada caso
com a malha rigida. As Figuras 26 e 27 apresentam os coeficientes de presséao - Cp,
para o extradorso e o intradorso, respectivamente. Os coeficientes de arrasto - Cp,
sustentacdo - C;, e de momento de arfagem C, em relagcdo ao eixo elastico do
aerofdlio podem ser vistos no Apéndice A.

A presenca de ondas de choque € evidenciada pela variagao abrupta do C,, na
regiao entre 0,5 e 0,7x/c, fenbmeno observado tanto no intradorso quanto no
extradorso. Nota-se o deslocamento da posi¢cao da onda de choque a medida que o
angulo de ataque é incrementado, modificando a forma como essa nao linearidade

aerodindmica influencia o movimento oscilatorio da asa.

Figura 26 — Coeficiente de pressao Cp por posi¢cao ao longo da corda adimensional
x/c no extradorso.
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Fonte: Autor (2026)
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Figura 27 — Coeficiente de presséo Cp por posi¢cado ao longo da corda adimensional
x/c no intradorso.
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54 RESULTADOS DAS SIMULAGCOES FSI

Os estudos de caso, como citado anteriormente, fez uma varredura de
pressdes para diferentes numeros de Mach a fim de obter minimamente dois
resultados, um estavel e um instavel. As Figuras 28-34 apresentam pares de
resultados para pitch e plunge dos diferentes casos de Mach com modelo RANS nivel
1. As respostas dos modelos Euler e RANS nivel 3 podem ser vistas nos Apéndice B,
C e D. Nota-se que quando a solugdo € estavel (Figuras 28a-34a), a estrutura
oscilante perde energia para o escoamento, 0 que amortece 0 seu movimento,
enquanto no caso instavel (Figuras 28b-34b), a dindmica do sistema permite que a
estrutura extraia energia do escoamento, gerando um efeito de amortecimento

negativo que realiza trabalho sobre a asa e amplifica as suas oscilagées.
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Figura 28 - Mach 0.34 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 15% abaixo e b) 10% abaixo da
experimental.
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Figura 29 - Mach 0.50 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcado do tempo: para pressao estatica a) 15% abaixo e b) 10% abaixo da

experimental.
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a) Pressao dinamica: 136.2 psf
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Fonte: Autor (2026)

Figura 30 - Mach 0.62 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 25% abaixo e b) 20% abaixo da

experimental.
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Figura 31 - Mach 0.68 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcado do tempo: para pressao estatica a) 30% abaixo e b) 25% abaixo da

experimental.
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Figura 32 - Mach 0.74 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcado do tempo: para pressao estatica a) 40% abaixo e b) 30% abaixo da

experimental.
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Fonte: Autor (2026)

Figura 33 - Mach 0.76 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 40% abaixo e b) 30% abaixo da

experimental.
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Fonte: Autor (2026)

Figura 34 - Mach 0.80 — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcado do tempo: para pressao estatica a) 51% abaixo e b) 43% abaixo da

experimental.
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A Figura 35 apresenta a distribuicdo de presséao em dois instantes de tempo
para o caso instavel de Mach 0,80 e 0° de AoA, avaliado com o modelo RANS de nivel

1. Também observado na plotagem de C,, por x/c nas Figuras 26 e 27 nota-se, tanto

no intradorso quanto no extradorso, a presenga de um abrupto gradiente adverso de
pressao que caracteriza a formacgao de uma onda de choque. O movimento oscilatério,
desencadeado pela perturbacio inicial, promove o deslocamento continuo da posi¢ao
desse choque sobre a superficie do aerofdlio. Essa dinamica altera significativamente
a distribuicdo das forgas aerodindmicas e a fase do momento de arfagem, podendo
realimentar o movimento da asa e contribuir com a ocorréncia do flutter.

Para cada condicido analisada, os histéricos temporais da resposta estrutural
sao pos-processados visando a extragao dos modos de pitch e plunge. A identificagao
LSCF fornece como saida o fator de amortecimento viscoso modal, mas, por
convencao, é utilizada na area de aeroelasticidade o amortecimento estrutural.
Assumindo a hipotese de baixo amortecimento, utiliza-se a equivaléncia de g = 2¢.

Para obter as pressdes dindmicas de flutter para cada um dos casos, €
necessario plotar os diagramas de velocidade-amortecimento-frequéncia — V-g-f, com
as frequéncias e amortecimentos obtidas pela identificagdo modal. A Figura 36
apresenta o diagrama V-g-f para o numero de Mach 0.34 com modelo de Euler, onde
€ possivel identificar o acoplamento de frequéncias — modos de vibrar, a medida que

o sistema entra em instabilidade — flutter.
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Figura 35 — Distribuicado de pressao no aerofdlio — caso Mach 0.80 modelo RANS
nivel 1 — no tempo fisico de a) 3.710 segundos e b) 3.880 segundos.

Pressure

a) 3.710 segundos

b) 3.880 segundos

Fonte: Autor (2026)



Figura 36 — Diagrama V-g-f para numero de Mach 0.34.
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A pressao dindmica de flutter foi obtida pela interpolacao linear entre o caso

estavel e instavel para cada numero de Mach, como representado pela linha

pontilhada verde na Figura 36. As pressdes dinamicas de flutter obtidas podem ser

vistos na Tabela 15, Figura 37 e Figura 38, comparando com os valores experimentais
(Dansberry et al., 1993).
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Tabela 15 — Resultados das analises e comparacdo com os dados experimentais.

Pressao dinamica de flutter q

Numero | AoA sf]
de Mach | [°] Dansberry et Euler RANS nivel 1 RANS nivel 3
al. (1993) A [%] A [%] A [%]

0.34 0 155.5 127.7 -17.8 143.2 -7.9 126.8 -18.4
0.50 0 160.1 125.9 -21.4 139.3 -13.0 143.5 -10.3
0.62 0 168.2 118.5 -29.6 131.2 -22.0 135.7 -19.3
0.68 0 171.1 108.4 -36.6 124.9 -27.0 126.5 -26.1
0.74 0 177.6 107.6 -39.4 118.8 -33.1 108.8 -38.8
0.76 0 173.8 131.5 -24.3 115.7 -33.4 108.2 -37.8
0.80 0 171.7 187.7 +9.3 221.1 +28.8 240.5 +40.1
0.80 1 - - - 363.5 - - -
0.80 2 - - - 343.8 - - -
0.80 3 - - - 318.8 - - -
0.80 4 - - - 266.3 - - -
0.80 5 - - - 171.7 - - -
0.80 6 - - - 164.5 - - -

Figura 37 — Evolugao da pressao dindmica de flutter ¢ em fungdo do numero de
Mach.
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Fonte: Autor (2026)
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Figura 38 — Evolugéo da presséo dinédmica de flutter ¢ com Mach 0.80 em fungéo do
AoA.
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E possivel identificar na Figura 37 a tendéncia da queda na press&o dinamica
de flutter com o aumento do numero de Mach, que age de acordo com a literatura
ampla. De acordo com Dansberry et al. (1993) e Bennet et al. (1991), o
comportamento contrario dos resultados experimentais esta relacionado a
configuragéo do sistema, tendo o eixo elastico e centro de massa coincidentes.

Nota-se que os resultados para Mach 0.34 de Euler foi proximo ao resultado
com RANS nivel 3, porém nao foi possivel explicar de forma definitiva o motivo. Apesar
da diferencga nas tendéncias entre as curvas dos resultados para a regido entre Mach
0.34 e 0.50, ndo é possivel realizar afirmagdes por conta do baixo numero de casos
avaliados entre os pontos, sendo necessario analisar valores intermediarios para tirar
conclusoes.

Como referéncia, a Tabela 16 apresenta a pressao dinamica de flutter prevista
a Mach 0.74 para a analise bidimensional utilizando equagdes de Euler e RANS e para
a analise tridimensional utilizando equagdes de Euler, sugerindo que a grande
reducao na pressao dinamica de flutter pode ser devida a simplificacao bidimensional,

e nao a simplificagdo do modelo de fluido.
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Tabela 16 — Resultados de referéncia para previsao de pressao dinamica de flutter
com Mach 0.74 e 0° de AoA.

Trabalho Mach Modelo Qriutter (PSf)
0.74 2D - Euler 107.6
Atual 0.74 2D — RANS nv.1 118.8
0.74 2D — RANS nv.3 108.8
Spode et al. (2017) 0.74 2D — RANS 122.2
Begnini et al. (2016) 0.74 3D - Euler 176.8
Heeg & Chwalowski (2019) 0.74 3D - Euler ~ 160

Fonte: Autor (2026)

O caso bidimensional de varredura de angulo de ataque em Mach 0.80,
proposto pelo AePW-4, carece de dados experimentais, o que inviabiliza comparacdes
quantitativas diretas. Ainda assim, observa-se na Figura 38 que o pico da pressao
dindmica de flutter obtido numericamente ocorre em 1° de AoA, apresentando uma
grande diferenca em relagdo a tendéncia experimental, com uma queda entre
aproximadamente 0° e 1.2° de AoA. Apds o pico, o modelo numérico captura o
comportamento fisico esperado da queda de pressao dinédmica de flutter com o
incremento do AoA, descrito na literatura causado pelo stall flutter. Entretanto, nota-
se uma possivel irregularidade na resposta aeroelastica a 6° de AOA, cujo
comportamento atipico rompe a tendéncia de queda e se aproxima do mesmo valor
do ponto anterior de 5° de AoA. Em angulos maiores, o escoamento pode sofrer a
separagao induzida por choque, regides de grande complexidade para simulacoes,

introduzindo amortecimentos artificiais e gerando resultados numéricos nao-fisicos.
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6 CONCLUSAO

Neste trabalho foi proposto utilizar a implementacgéo realizada por Fonzi et al.
(2022), no SU2, que explora as capacidades do software na resolugéo de problemas
FSI, para solucionar casos de escoamento com altos valores de Mach utilizando
modelos bidimensionais de Euler e RANS. O estudo tem objetivo de avaliar a
viabilidade da simplificacdo comparando com os resultados experimentais de
Dansberry et al. (1993) e contribuindo com as investigagbes do AePW-4. As
vantagens numéricas de uma malha simples sdo extremamente atrativas para
analises CFD, reduzindo significativamente o tempo e custo computacional.

Como exposto nos resultados, a simplificagdo gerou pressdes dinamicas de flutter
bem abaixo dos casos experimentais. Até em numero baixos de Mach ja é possivel
ter uma diferenca de 20% entre os resultados. Spode et al. (2017), utilizando RANS e
com outro estudo de caso bidimensional, obteve valor de pressédo dindmica 27,6%
abaixo do experimental para Mach de 0.74, reforcando a influéncia da simplificagao
espacial.

A diferencga entre os resultados das malhas niveis 1 e 3 para o modelo RANS
expde a necessidade da convergéncia no refinamento da malha, apresentando
comportamentos diferentes até em regides subsénicas. E possivel também que um
numero maior de pontos para os numeros de Mach sejam necessarios para afirmar
que existe a disparidade no comportamento.

O método de perturbacgao inicial utilizado — jig shape release, também foi
utilizado por outros participantes, porém a perturbacgao inicial também é um parametro
que influencia os resultados, como comprovado por Stanford et al. (2024) e que
também pode ser investigado.

A metodologia aplicada apresentou resultados promissores, entretanto o custo
computacional cresce de forma substancial com o refinamento da malha. Por essa
razao, € importante realizar um ajuste fino nos paradmetros numéricos do solver
visando otimizar o tempo de maquina (wall-time). Essa calibracdo prévia é
fundamental para continuar avaliando a viabilidade computacional do método e
avancar para simulacdes utilizando malhas com maior resolucdo espacial, analisar
parametros levantados no presente trabalho como a perturbacgao inicial e explorar

variagdes nos modelos fluidodinamicos e de turbuléncia utilizados.
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O caso bidimensional do AePW-4 foi apresentado de forma virtual no
Aeroelastic Prediction Workshop que ocorreu no AIAA Aviation Forum 2026, trazendo
atencao a outras variaveis como o passo de tempo e o fluido utilizado para as analises
de Mach 0.80. As compilagdes apresentados no workshop indicaram uma variagao
entre os resultados dos participantes, que esta sendo investigada.

Os novos testes experimentais, que estdo atualmente em andamento, devem
amarrar alguns parédmetros que nao foram avaliados nos testes feitos por Dansberry
et al. (1993), como a perturbacao inicial, influéncia do splitter plate e os proprios limites
de segurancga de pressao no dispositivo PAPA e no TDT. Novas combinag¢des de Mach
e AoA serao ensaiadas e novos sensores utilizados, visando expandir os dados
experimentais disponiveis.

Apesar disso, as simplificagdes para os problemas de FSI, tanto espacial
quanto no modelo fisico do escoamento, sdo fundamentais para acelerar o
desenvolvimento das tecnologias na predicdo de fenbmenos aeroelasticos,

explorando mais casos, configuragdes e praticas para a modelagem computacional.

6.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Como discutido anteriormente, a metodologia aplicada ainda requer um
aprofundamento com analises da influéncia de parametros especificos. Entretanto, os
novos resultados experimentais devem amarrar variaveis e trazer maior
direcionamento de estudos. Dessa forma, como sugestdes para trabalhos futuros tém-
se:

e Investigar a influéncia de configuragcdes para otimizagdo de convergéncia;

e Explorar maiores niveis de malha para o modelo RANS para obter uma

convergéncia da malha;

e Explorar diferentes modelos de turbuléncia, especialmente para os casos

de maior complexidade;

e Explorar diferentes métodos e valores de perturbacao inicial, utilizando

como comparagao as configuragdes de outros participantes do AePW-4;

e Adequar as analises com o fluido de trabalho;

e Explorar a influéncia de diferentes valores de passo de tempo para obter

uma convergéncia.
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APENDICE A - COEFICIENTES AERODINAMICOS DA ANALISE
ESTACIONARIA RIGIDA

Figura A.1 — Coeficiente de arrasto C;, em fungédo do angulo de ataque

Fonte: Autor (2026)
Fonte: Autor (2026)
0.14
0.12
0.10

0.08

Co

0.06
0.04
0.02

0.00
0.0 1.0 20 3.0 4.0 5.0 6.0 7.0

Angulo de Ataque

Figura A.2 — Coeficiente de sustentacéo C;, em fungédo do angulo de ataque
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Figura A.3 — Coeficiente de momento de arfagem C,; em fungédo do angulo de
ataque, calculado em x/c = 0,5
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Figura A.4 — Coeficiente de arrasto C;, por coeficiente de sustentagao C,
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Figura B.1 - Mach 0.34 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungcao
do tempo: para presséao estatica a) 25% abaixo e b) 15% abaixo da experimental.

Mach =0.34 Mach =0.34
051 0.05
0.4 0.045 -
03 0.04 [
02 0.035 1
_oaf £ 003F
il o
o, 0 o 0.025 r|
[ =
= =
01f L 002
02 0.015
03 0.01
04 0.005
05 . . . . 0 . . . . . .
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4 ] 0.5 1 15 2 25 3.5 4
Time [s] Time [s]
a) Pressao dinamica: 116.6 psf
Mach =0.34 Mach =0.34
151 0.06
1r 0.05
05 0.04
= E
s E
S o S 0.03
E‘ c
<} =
o
05 0.02
Ar 0.01
15 2 0 L L
] 0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 0 0.5 1 1.5 2 25 3.5 4
Time [s] Time [s]

b) Presséo dindmica: 132.2 psf

Figura B 2 - Mach 0.50 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungao
do tempo: para presséo estatica a) 25% abaixo e b) 15% abaixo da experimental.
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Figura B.3 - Mach 0.62 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungao
do tempo: para pressao estatica a) 35% abaixo e b) 25% abaixo da experimental.
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Figura B.4 - Mach 0.68 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungéao
do tempo: para presséo estatica a) 40% abaixo e b) 35% abaixo da experimental.
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Figura B.5 - Mach 0.74 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungéao
do tempo: para presséo estatica a) 45% abaixo e b) 40% abaixo da experimental.
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Figura B.6 - Mach 0.76 — Modelo Euler — Deslocamento de pitch e plunge em funcao
do tempo: para presséao estatica a) 30% abaixo e b) 25% abaixo da experimental.
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Figura B.7 - Mach 0.80 — Modelo Euler — Deslocamentos de pitch e plunge em fungéao
do tempo: para presséo estatica a) 12% abaixo e b) 4% abaixo da experimental.
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APENDICE C — RESPOSTAS TEMPORAIS — RANS NiVEL 3, 0° DE AOA

Figura C.1 — Mach 0.34 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcgado do tempo: para pressao estatica a) 25% abaixo e b) 15% abaixo da

experimental.
Mach =0.34 Mach =0.34
0.2y 0.03 1
su2
04
0.025 -
ol
01 0.02 -
02 £
i} ® L
= 20015
03 3
o
0.4 0.01
060
0.005
06
o7 ) ; " : P ; y ; o s ’ : ; s ’
0.5 1 15 2 25 3 35 4 0 0.5 1 15 2 25 35 4
Time [s] Time [s]
a) Pressao dinamica: 120.0 psf
Mach =0.34 Mach =0.34
15 0.05
i 0.04
0.5 |
0.03
e 0 E
= £
i o L
3 D 0.02
=] =1
05 o
0.01
At
A5 o
@ ) ; " : P ; y ; 0.0 s ’ : ; s ’
0.5 1 15 2 25 3 35 4 0 0.5 1 15 2 25 35 4
Time [s] Time [s]

b) Pressao dindmica: 136.0 psf




96

Figura C.2 — Mach 0.50 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcado do tempo: para pressao estatica a) 10% abaixo e b) 5% abaixo da
experimental.
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Figura C.3 — Mach 0.62 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 25% abaixo e b) 15% abaixo da

experimental.
Mach =0.62 Mach =0.62
0z 0.05
0 0.04
0.2 0.03|
= E
[=2]
[F] [F]
o 0.4 D 0,02
= E
o
06 0.01
08f or
5 . ! y " . I ' , a0 y :
0 05 1 15 ] 25 3 35 4 0 05 1 15 2 25 3 35 4
Time [s] Time [s]
a) Pressao dindmica: 129.7 psf
Mach =0.62 Mach =0.62
151 0.15
ik
0A1F
05
0
- T 0.05
by ©
S -05F g
= E
o
Ak 0
A6
005f
-
95 . ! ’ ’ . . y . 04 ’ ;
0 05 1 15 2 25 3 35 4 0 05 1 15 2 25 3 35 4
Time [s] Time [s]

b) Presséo dindmica: 147.0 psf




98

Figura C.4 — Mach 0.68 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 35% abaixo e b) 25% abaixo da
experimental.
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Figura C.5 — Mach 0.74 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge

em funcado do tempo: para pressao estatica a) 45% abaixo e b) 35% abaixo da

experimental.
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Figura C.6 — Mach 0.76 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge

em funcado do tempo: para pressao estatica a) 45% abaixo e b) 35% abaixo da

experimental.
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Figura C.7 — Mach 0.80 — Modelo RANS nivel 3 — Deslocamentos de pitch e plunge
em funcdo do tempo: para pressao estatica a) 45% abaixo e b) 39% abaixo da

experimental.
Mach =0.8 Mach =0.8
10 01r
0.08f
ol
0.06
Bl 0.04
= 002
'a =
52 % oFf
a E
& g0
-3 H
0.04
0.06
sasld
.08
- . . . . . . . , b ‘ . ‘
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4 0 05 1 15 2 25 3 35 4
Time [s] Time [s]

a) Pressao dindmica: 223.1 psf

Mach =0.8 Mach =0.8
0151

01r

Plunge [m]
=]
=) &

=
=]
@

Q17

Iy n n n n n n n ) 015 n .
0 0.5 a 1.5 2 25 3 3.5 4 0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4

Time [s] Time [s]

b) Presséo dindmica: 248.9 psf
Fonte: Autor (2026)




102

APENDICE D — RESPOSTAS TEMPORAIS — RANS NiVEL 1 COM MACH 0.80 E

VARREDURA DE AOA

Figura D.1 — Mach 0.80, 1° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséao estatica a) 12% abaixo e b) 7% abaixo da

experimental com 0° AoA.
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Figura D.2 — Mach 0.80, 2° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséo estatica a) 20% abaixo e b) 12% abaixo

da experimental com 0° AoA.
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Figura D.3 — Mach 0.80, 3° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséo estatica a) 24% abaixo e b) 20% abaixo

da experimental com 0° AoA.
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Figura D.4 — Mach 0.80, 4° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséo estatica a) 45% abaixo e b) 33% abaixo

da experimental com 0° AoA.
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Mach =0.8 / AoA = 4 degree Mach =0.8 / AoA = 4 degree
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Figura D.5 — Mach 0.80, 5° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséo estatica a) 58% abaixo e b) 51% abaixo
da experimental com 0° AoA.
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Figura D.6 — Mach 0.80, 6° AoA — Modelo RANS nivel 1 — Deslocamentos de pitch e
plunge em funcao do tempo: para presséo estatica a) 62% abaixo e b) 54% abaixo

da experimental com 0° AoA.
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